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Излагаются вопросы теории и расчета радиоэлектронных средств, исполь¬ 
зуемых в системах управления реактивными снарядами и космическими аппара¬ 
тами. Большое внимание уделяется принципам и способам следящего и коррек¬ 
тирующего радиоуправления. Приводятся сведения о методах наведения, кине¬ 
матике и динамике полета снарядов, а также сведения из небесной механики, 
необходимые при рассмотрении управления орбитальным движением косми¬ 
ческих аппаратов. Радиоэлектронные средства рассматриваются с учетом особен¬ 
ностей их работы в качестве отдельных радиозвеньев в замкнутом контуре систе¬ 
мы управления. Анализируются ,и оцениваются ошибки наведения и контроля 
траектории, обусловленные действием радиопомех. Методы проектирования си¬ 
стем радиоуправления и командно-измерительных комплексов рассматриваются 
с позиций теории больших систем. 

Книга является учебным пособием для соответствующих специальностей 
высших учебных заведений и может быть использована радиоинженерами, ра¬ 
ботающими в области радиоуправления. 
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ВВЕДЕНИЕ 


Радиоуправление — это область радиоэлектроники, 
изучающая методы управления какими-либо аппаратами или процесса¬ 
ми с помощью радиосредств. Радиоуправление представляет собой 
частный случай более общего понятия — управление. Управле¬ 
ние означает совокупность действий для целенаправленного измене¬ 
ния состояния некоторого объекта, называемого управляемым 
объектом (УО). Можно определить цель управления как желае¬ 
мый результат, который должен быть достигнут в процессе управле¬ 
ния, а систему управления как совокупность средств, 
предназначенных для осуществления управления. Часто различные 
элементы системы управления находятся на значительном расстоянии 
друг от друга и передача управляющих воздействий производится 
с помощью радио. Радиосредства в системе, в свою очередь, обра¬ 
зуют радиосистемы, в задачу которых входит передача, извлечение 
и обработка различной информации. В тех случаях, когда радиосредст¬ 
ва участвуют в выполнении основных функций управления, можно 
говорить о системах радиоуправления. 

Управляемые объекты в системах радиоуправления могут пред¬ 
назначаться для решения самых различных задач в промышленно¬ 
сти, на транспорте и в военном деле. В зависимости от задачи и вида 
управляемого объекта выбирается принцип действия и технические ха¬ 
рактеристики системы радиоуправления. 

В настоящей книге рассматриваются, главным образом, системы 
радиоуправления для двух типов управляемых объектов — атмос¬ 
ферных реактивных снарядов и космических 
аппаратов. Для каждого из них существуют свои характерная 
структура системы радиоуправления и методы управления. Существен¬ 
но различаются также и условия работы рассматриваемых радиосистем. 
Соответствующие вопросы излагаются в гл. 1 применительно к зада¬ 
чам управления снарядами и в гл. 2 — к задачам управления космиче¬ 
скими аппаратами. 

Наличие радиосредств в системах управления приводит к необхо¬ 
димости учитывать возможность воздействия на процесс управления 
специфических радиопомех. В тех случаях, когда речь идет об 
управляемом оружии, такие помехи могут специально организовывать¬ 
ся противником. Следовательно, при разработке систем радиоуправле¬ 
ния одной из центральных задач является обеспечение их п о м е х о- 
защищенности, поскольку для борьбы с управляемыми по ра¬ 
дио снарядами могут оказаться весьма эффективными средства радио- 
противодействия. Таким образом, здесь возникает взаимодействие 
двух противоборствующих стремлений — обеспечить помехозащищен¬ 
ность системы управления, с одной стороны, и создать эффективную 
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систему радиопротиводействия, с другой. Рассмотрению общих путей 
решения этих вопросов посвящена гл. 3 данной книги. 

Одной из главных задач радиоуправления является управление 
движением различных объектов. В свою очередь управление движением 
летательного аппарата разделяется на управление перемещением 
центра масс объекта (управление полетом) и управление поворотом 
аппарата относительно центра масс (управление ориентацией). Другая 
задача заключается в управлении работой бортовых приборов и агрега¬ 
тов. Системы, предназначенные для этой цели, имеют ряд специфичес¬ 
ких особенностей и носят название радиотелемеханиче- 
ских систем. Эти системы рассматриваются в гл. 8 настоящей 
книги. 

Пространственные координаты реактивного снаряда или косми¬ 
ческого аппарата, ориентация его осей, состояние бортовых агрега¬ 
тов и т. д. в каждый момент времени могут быть охарактеризованы не¬ 
которыми обобщенными векторами, образующими в совокупности 

вектор состояния объекта у 0 . Цель управления также мо¬ 
жет быть задана требуемым вектором состояния у ц . 

- у 

Разность этих двух векторов Ду является вектором рассогласования. 
Задача управления состоит в уменьшении вектора рассогласования до 
значений, меньших некоторой заданной величины, после чего цель 
управления считается достигнутой. Таким образом, в системе радио¬ 
управления необходимо получать информацию о векторах состояния 

у 0 и у ц и вырабатывать управляющее воздействие, изменяющее у 0 та- 

- ^ 

ким образом, чтобы Ду было меньше определенной величины, соответст¬ 
вующей заданной точности управления. 

В литературе, посвященной радиоуправлению, используются раз¬ 
личные классификации систем управления в зависимости от задачи, 
которую ставят перед собой авторы. В данной книге в основу класси¬ 
фикации положены признаки, удобные с точки зрения специалистов 
по радиоэлектронике. Системы радиоуправления различаются по 

способу получения информации о векторах состоя- 

-* - * 

ния уо и у ц и с п о с о б у использования ее для воздейст¬ 
вия на объект. С этих позиций можно выделить четыре основных спо¬ 
соба радиоуправления: командное радиоуправление, 
радиотеле наведение, самонаведение и авто¬ 
номное радиоуправление. Первый и четвертый способы 
могут применяться как для систем управления движением, так и в ра- 
диотелемеханических системах. Второй и третий — только для управле¬ 
ния движением. Этим четырем способам радиоуправления посвящены, 
соответственно, гл. 4, 5, 6 и 7. Основное внимание уделяется рассмо¬ 
трению принципов действия радиосистем, их технических характери¬ 
стик, определяющих успешное функционирование систем, видов оши¬ 
бок и методов их расчета. Анализ взаимодействия и комплексного при¬ 
менения разнообразных радиосредств используется для того, чтобы 
показать, как разрабатываются технические условия на отдельные 
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радиоустройства и определяются исходные данные для их проектиро¬ 
вания. 

Глава 9 посвящена описанию принципов проектирования систем 
радиоуправления, вытекающих из общей теории больших си¬ 
стем. Задача этой главы — показать радиоспециалистам, как сле¬ 
дует определять величины, влияющие на выбор основных параметров 
радиосистем, связывая чисто радиотехнические проблемы с решени¬ 
ем общей тактической задачи. 

Для правильного подхода к проектированию собственно радио¬ 
электронных устройств и для успешного взаимопонимания и взаимо¬ 
действия со специалистами, совместно решающими общую задачу 
разработки комплексов и систем управления, необходимо радиоспециа¬ 
листу дать некоторые сведения по отдельным нерадиотехническим во¬ 
просам, прежде всего по кинематике и динамике движения летатель¬ 
ного аппарата. 

Книга рассчитана на читателя, знакомого с основными разделами 
высшей математики, общей радиотехники, теории автоматического 
регулирования и вычислительными устройствами в объеме курсов, 
читаемых в высших технических учебных заведениях. 

Все конкретные примеры, касающиеся конструктивных решений, 
технических и тактических оценок и характеристик, базируются на 
материалах зарубежной технической литературы. 

Перечень использованной литературы приведен в конце книги; 
в нем особо выделен список основной литературы, в который вклю¬ 
чены фундаментальные работы, посвященные радиоуправлению, 
а также учебники и учебные пособия, излагающие предметы, знание 
которых необходимо для успешной работы с данной книгой. 



ГЛАВА ПЕРВАЯ 


РА ЛІЛПѴПР АР приыр ГМАРаЛАААЫ 

■ ГЛ^Г ■ II ГЛЫІ 11— I ІГ II. \^І I /~\ I /І^ГЛІТІГ I 


§ 1.1. ОБЩИЕ СВЕДЕНИЯ ОБ УПРАВЛЯЕМЫХ СНАРЯДАХ 

Работы по использованию средств радиотехники для управления 
на расстоянии, т. е. работы по радиоуправлению, начались еще до пер¬ 
вой мировой войны. Однако до начала второй мировой войны радио¬ 
управление практического применения, по существу, не получило. 
Положение резко изменилось только начиная с 40-х годов. Особенно 
большие успехи были достигнуты в области управления беспилотными 
летательными аппаратами. Причиной этого были два следующих об¬ 
стоятельства: 

— успешное использование созданного к этому времени реактив¬ 
ного оружия (беспилотных летательных аппаратов, снабженных реак¬ 
тивным двигателем) во многих случаях оказалось возможным только 
на базе широкого применения радиоуправления; 

— создание к 40-м годам достаточно эффективных средств визи¬ 
рования (радиолокаторов) управляемых объектов и целей. 

Следует отметить, что разработка беспилотных летательных аппа¬ 
ратов, снабженных реактивным двигателем, несколько опередила раз¬ 
работку необходимых для управления средств радиолокации. Поэтому 
первые управляемые по радио беспилотные летательные аппараты, 
получившие практическое применение, или наводились на неподвиж¬ 
ные цели с неподвижного пункта управления (немецкие баллистичес¬ 
кие ракеты дальнего действия [17]), или управлялись с помощью опти¬ 
ческих средств (разработанные во время второй мировой войны плани¬ 
рующие торпеды и бомбы, наводимые с самолета на крупные на¬ 
земные и надводные цели). Разработка практически приемлемых зе¬ 
нитных и авиационных снарядов, управляемых по радио, оказалась 
возможной только на базе использования радиолокации. 

Различают два основных вида реактивного оружия: атмосферные 
беспилотные летательные аппараты, которые в дальнейшем будем на¬ 
зывать управляемыми с нар. ядами, и баллистиче¬ 
ские ракеты, основная траектория полета которых происходит 
в ближнем космосе, вне атмосферы. В настоящей главе рассматривают¬ 
ся управляемые реактивные снаряды. 

Управляемые снаряды благодаря наличию реактивного двигате¬ 
ля обладают большой дальностью полета (до нескольких сотен и тысяч 
километров). Большинство таких снарядов имеют высокие скорости 
полета (до нескольких единиц М*>; такая скорость достигается при 

*> М — число Маха, равное отношению скорости движения тела к скорости 
распространения звука в атмосфере. 
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ускорениях до (10—30) § [22]. Поэтому отрезок времени, в течение ко¬ 
торого набирается необходимая скорость полета, невелик (от несколь¬ 
ких секунд до минут). Высокие скорости полета существенно услож¬ 
няют уничтожение снарядов в полете. 

Баллистические ракеты относятся к космич'еским лета¬ 
тельным аппаратам и рассматриваются в гл. 2 совместно 
с искусственнными спутниками Земли (ИСЗ), лунными и межпланет¬ 
ными космическими аппаратами. 

Реактивное оружие может эффективно использоваться для борьбы 
с самыми разнообразными объектами противника: самолетами, кораб¬ 
лями, радиолокационными станциями, средствами ПВО, промышлен¬ 
ными объектами и т. п. Однако преимущества реактивного оружия, 
определяемые большой дальностью действия и высокой скоростью 
полета, возможно реализовать только при условии, что будет обеспе¬ 
чена необходимая вероятность поражения цели. 
Важнейшим фактором, определяющим вероятность поражения цели, 
является точность наведения снаряда на цель. Большие дальности 
действия и возможные маневры цели предопределяют необходимость 
управления движением реактивного снаряда во время полета. Одним 
из наиболее эффективных путей решения проблемы управления поле¬ 
том является радиоуправление. 

Применение радиоуправления связано в общем случае с наличием 
радиотехнических средств визирования для определения параметров 
движения целей и снарядов, которые часто дополняются радиотехни¬ 
ческими средствами передачи команд с пункта управления на снаряд 
и иногда различных данных со снаряда на пункт управления. Управ¬ 
ление по радио может быть нарушено организацией искусствен¬ 
ных радиопомех. Проблема обеспечения помехозащищенно¬ 
сти во многом определяет принцип действия и аппаратурный состав 
применяемых радиотехнических средств. 

Управляемые снаряды будем классифицировать по месту их стар¬ 
та и расположению цели (поверхность Земли или моря, летательный 
аппарат). В соответствии с этим принципом выделяют снаряды 
«Поверхность — Воздух», «Поверхность — Поверхность», «Воздух — 
Воздух» и «Воздух — Поверхность». Первое слово в каждой из приве¬ 
денных пар определяет расположение стартовой позиции, а второе — 
расположение цели. 

В качестве примера приведем некоторые характерные данные 
управляемых снарядов различных классов [81]: 

Тактические снаряды «Поверхность — Воздух» — это, в основном, 
зенитные управляемые реактивные снаряды (ЗУРС'ы). Их ориентиро¬ 
вочные тактико-технические показатели: длина — около 5 м, диа¬ 
метр—менее 0,5 м, размах крыльев превышает 1,0 м. Стартовый вес— 
порядка полутонны, дальность полета несколько десятков километров 
при скорости до 2500 км/час. Подобный снаряд имеет возможность 
поражать цели, летящие на высотах до 15—20 км. 

Снаряды класса «Поверхность — Поверхность» средней дально¬ 
сти действия имеют стартовый вес порядка нескольких тони, длина 
снаряда около 10 м, максимальная дальность действия до 1000 км, вы- 
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сота полета от 300 до 12 000 м при скорости около 1000 кмічас. К это¬ 
му классу относятся также противотанковые управляемые реактив¬ 
ные снаряды (ПТУРСы), максимальная дальность действии которых 
не превосходит нескольких километров при стартовом весе 20 -г- 40 кг, 
длине около 1 м и диаметре порядка 0,2 м. 

Снаряды «Воздух — Воздух» предназначены для ведении воздуш¬ 
ного боя. В качестве примера можно привести снаряд длиной 3,5 м, 
диаметром 0,22 м со стартовым весом 170 кг. Максимальная дальность 
действия — десятки километров при скорости полета более 2М. 

Снаряды «Воздух — Поверхность» предназначены для вооруже¬ 
ния самолетов. Тактико-технические показатели снарядов этого клас¬ 
са видны, из следующего примера: длина около 3 м, диаметр поряд- 
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Рис. 1.1. Компоновочная схема снаряда класса «Поверхность — Поверхность». 


ка 0,2 м, стартовый вес приближается к 200 кг. Максимальная даль¬ 
ность действия таких снарядов обычно зависит от высоты полета само¬ 
лета-носителя в момент пуска и может составлять несколько десятков 
километров и более при запуске с высоты около 10 км. Скорость 
полета снаряда до 2500 кмічас. 

Приведенные примеры наглядно показывают, что снаряды раз¬ 
личных классов имеют существенно различные тактико-технические 
показатели. Следует отметить, что и конструктивно-технические реше¬ 
ния снарядов могут так же сильно различаться. В качестве примера 
на рис. 1.1 представлена компоновочная схема снаряда класса «По¬ 
верхность — Поверхность». Корпус, боевой заряд со взрывательным 
устройством, аппаратура управления, органы управления движением 
(рули), двигатель (или несколько двигателей), топливные баки — эле¬ 
менты, характерные для управляемых снарядов всех классов. При 
испытаниях управляемых снарядов на борту дополнительно располага¬ 
ют радиотелеметрическую аппаратуру. 

§ 1.2. ТРАЕКТОРИИ ПОЛЕТА И МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ 
1. Этапы наведения управляемого снаряда на цель 

Наведение управляемого снаряда состоит в определенной орга¬ 
низации его движения для достижения необходимой вероятности пора¬ 
жения цели. Движение снаряда определяется заданным законом 
управления. Закон или алгоритм управления 
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в обгпем слѵчае может быть задан в виде Функциональной зависимости 

команды управления ( и к ) от величин, характеризующих координаты 
цели, снаряда и пункта управления*) 


«к (0 = / (V Кю К У ), (1-2.1) 

-У - У - У 

где Х.ц, ^ сн , Х п у — векторы, определяющие текущие параметры поло¬ 
жения и движения цели, снаряда и пункта управления соответст¬ 
венно. 

Вид функции / (...) определяется на основе имеющейся априор¬ 
ной информации, например характеристик цели, дальности действия, 
характеристик боевой части управляемого снаряда и т. п. 

Весь полет снаряда может быть разбит на следующие этапы: вы¬ 
ведение на траекторию; сближение с целью (этап наведения); 
движение после прекращения работы системы управления. 

Необходимая форма траектории снаряда на первом этапе опреде¬ 
ляется начальными условиями пуска. Характеристики траектории за¬ 
висят от способа старта (с направляющих, с катапультированием, с при¬ 
менением стартовых двигателей, с использованием силы тяжести), 
места старта (Земля, корабль, самолет), характеристик снаряда на 
этапе его разгона и условий тактической обстановки. Существенными 
также являются начальные условия перехода ко второму этапу. 

На этапе сближения с целью движение снаряда осуществляется 
по траекториям, которые определяются используемым законом (алго¬ 
ритмом) управления. 

Последний этап соответствует движению снаряда на участке, на¬ 
зываемом мертвой зоной. Под мертвой зоной понимают конеч¬ 
ный отрезок траектории, в пределах которого система управления не 
работает. Величина этого отрезка, или радиус мертвой зоны, обычно 
не превышает нескольких сотен метров. 

В настоящем разделе рассматриваются траектории полета, соответ¬ 
ствующие этапу наведения. Этот этап, как правило, существенно про¬ 
должительнее (по времени и по длине отрезка на траектории) первого 
и последнего этапа вместе взятых. Закон управления, применяемый 
на этапе наведения, определяет основной состав радиотехнических 
средств, используемых для управления снарядом. Точность наведения 
снаряда на цель также во многом определяется качеством работы си¬ 
стемы управления на этом этапе. 

2. Требования к траекториям полета 

Непосредственной задачей наведения управляемых снарядов 
является их вывод в точку встречи с целью с заданной точностью. Две 
точки — старта и встречи с целью могут быть соединены множеством 
разных кривых, соответствующих различным траекториям полета. 

*> В дальнейшем будет показано, что существуют такие способы управления 
движением снарядов, в которых пункт управления не используется. 
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При выборе траектории надо стремиться к уменьшению ее кривиз¬ 
ны. В этом случае уменьшается время наведения и снижаются требова¬ 
ния к маневренности снаряда. Количественным показателем маневрен¬ 
ности снаряда является минимально допустимый радиус кривизны 
траектории снаряда р снМИН или максимальное поперечное ускорение 
макс- Значение минимального радиуса кривизны при постоянной 
скорости полета снаряда ѵ СІІ связано с величиной максимального 
ускорения, которое должен развивать снаряд, следующей формулой 


ѵ 


ы> 


СН 


п макс 


Рен мин 


( 1 . 2 . 2 ) 


Вместо абсолютной величины максимально допустимого ускорения 
пользуются также понятием коэффициента перегрузки. 
Коэффициент перегрузки определяется следующим образом: 


макс 



ѵ 


2 

СН 


ёРсн мин * 


(1.2.3) 


где § — ускорение силы тяжести. 

Заметим, что самолет, управляемый летчиком, не может развивать 
поперечных ускорений, превышающих нескольких §, так как пилот, 
осуществляющий активное управление, не выдерживает больших пере¬ 
грузок. Беспилотные снаряды класса «Воздух — Воздух», «Поверх¬ 
ность— Воздух» могут выдерживать перегрузки до 10^ и более [6]. 

Траектория снаряда зависит от используемого метода наведения. 
Метод наведения полностью определяет кинематическую 
траекторию снаряда (КТС). Кинематические траектории 
называют также опорными. При расчете кинематической траек¬ 
тории управляемый снаряд, пункт управления и цель рассматривают¬ 
ся как точки, а работа системы управления идеализируется, т. е. счи¬ 
тается, что она обеспечивает точное исполнение заданного закона управ¬ 
ления. 

Если учесть ограниченную маневренность снаряда и инерцион¬ 
ность системы управления, то можно рассчитать динамическую 
траекторию снаряда (ДТС). 

И, наконец, учитывая влияние различного рода случайных воз¬ 
мущений в процесс полета (случайные порывы ветра, эксцентриситет 
силы тяги двигателя, собственные шумы устройств управления, поме¬ 
хи, организованные противником и т. д.), получим фактическую 
траекторию снаряда (ФТС) (см. рис. 1.2.). 

Отличие динамической траектории от кинематической вызвано 
наличием динамических ошибок управления. Динамические ошибки 
тем больше, чем больше инерционность или постоянная времени систе¬ 
мы управления. 

Отличие фактической траектории от динамической определяется 
флюктуационными ошибками, которые, уменьшаются с ростом инер¬ 
ционности системы, так как при большей инерционности улучшает¬ 
ся сглаживание случайных возмущений. 
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На рис. 1.2 отмечена расчетная точка встречи сна¬ 
ряда с целью. Это точка пересечения (а в отдельных случаях точка 
касания) кинематической траектории снаряда с траекторией цели при 
условии, что снаряд и цель оказываются в этой точке одновременно. 
Все траектории — кривые в трехмерном пространстве (на рис. 1.2 

для простоты представлен плоский случай). Если г (і) обозначает век¬ 



тор текущего расстояния между снарядом и целью, то в точке встречи 

і г (4стр) | = 0. В общем случае из-за несовпадения фактической и ки¬ 
нематической траекторий «встречи» снаряда с целью в прямом смысле 
этого слова не происходит. Минимальное значение модуля вектора те¬ 
кущего расстояния (| г (і) | = шіп) называют промахом. 

При неудачном выборе КТС на ней могут оказаться участки с ма¬ 
лым радиусом кривизны р сп мии , на которых снаряду необходимо раз¬ 
вивать поперечное ускорение, большее максимально возможного. При 
этом будет наблюдаться «сход» снаряда с кинематической траектории, 
в результате чего фактическая траектория будет существенно отли¬ 
чаться от кинематической. 


3. Системы координат 

Рассмотрим системы координат, используемые для описания дви¬ 
жения снаряда, цели и пункта управления (если цель и пункт управ¬ 
ления подвижны). 

Перемещение всех трех объектов часто описывают в непод¬ 
вижной зе м' г н ой декартовой системе координат 
0х зм у^г зы . За начало этой системы координат принимается какая- 
либо точка О на земной поверхности, ось у зм направлена вертикально 
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вверх, оси х зм и г зм лежат в плоскости местного горизонта неподвиж¬ 
но относительно земной поверхности. Эта система координат, как и все 
другие, используемые в книге, является правой. 

Если центр системы координат расположить на пункте управления 
или снаряде, а оси оставить параллельными осям земной системы коор¬ 
динат 0х зм у зи 2 ЗМ , то получим земные системы коорди¬ 
нат, связанные соответственно с пунк¬ 
том управления 0х 3п у 3п г 3п и снарядом 

0х з сн Уз сн^з Сн* 

Земной декартовой системе коор¬ 
динат 0 х ам у зм 2 зм соответствует сфери¬ 
ческая земная система координат, в ко¬ 
торой положение объекта характеризу¬ 
ется наклонной дальностью 
7?, углом места Ѳ и азиму¬ 
тальным углом ф (рис. 1.3). 
При расположении начала земной си¬ 
стемы координат на пункте управления 
радиус-вектор от начала координат до 

снаряда будем обозначать через І? СІІ , 
радиус-вектор от начала координат до 

цели — через і? ц , азимутальный угол 
и угол места снаряда — через ф аз и Ѳ СІІ , 
а соответствующие углы цели — через 

^ Фца И Ѳц. 

В дальнейшем используется также связанная с корпусом 
снаряда система координат Ох сн у сн г сп . Начало этой системы распо¬ 
лагают в центре масс снаряда. Ось х сн совпадает с продольной осью 
снаряда и направлена в сторону его головной части. Ось у сн лежит 
в «вертикальной»*^ плоскости симметрии снаряда и направлена вверх, 
а ось г сн направлена так, чтобы система координат была правой. 

Положение связанной системы координат относительно земной 
(ориентация снаряда в пространстве) характеризуется тремя углами: 
тангажа ср т , курса <р к и крена у кр . Углом тангажа называет¬ 
ся угол между осью снаряда х сн и горизонтальной плоскостью. Кур¬ 
совой угол ф к определяется как угол между проекцией оси снаря¬ 
да на горизонтальную плоскость и осью х зм земной системы коорди¬ 
нат. Наконец, угол крена у кр — угол между осью у с н и верти¬ 
кальной плоскостью, содержащей ось х сн . 

Кроме упомянутых, существует скоростная система 
координат Ох ск у ск г ск , связанная с вектором скорости снаряда. 
Центр этой системы координат также совмещен с центром масс снаря¬ 
да. Ось х ск направлена вдоль вектора скорости ѵ сн . Ось у с1{ лежит 
в вертикальной плоскости. 


Название «вертикальная» плоскость симметрии является условным. 
Эта плоскость совпадает с вертикальной плоскостью земной системы координат 
только при полете снаряда без крена. 



X. 


т 


/ 


зм 


Рис. 1.3. Земная система коор¬ 
динат. 


12 





Положение скоростной системы координат относительно земной 
характеризуют двумя углами: углом отклонения траек¬ 
тории снаряда у сн и углом наклона траектории сна¬ 
ряда у'сн- Угол отклонения траектории снаряда — угол между проек¬ 
цией вектора скорости ц сн на горизонтальную плоскость и осью лг зм 
земной системы координат. Напомним, что вектор скорости снаряда 

ѵ сн всегда ориентирован по касательной к траектории полета. Угол 
наклона траектории снаряда представляет собой угол между вектором 

скорости снаряда ѵ сн и горизонтальной плоскостью. 

Взаимное положение скоростной и связанной систем координат 
характеризуется углом атаки а а и углом скольжения 
а с . Углом атаки называется угол между проекцией вектора 

скорости ѵ сн на плоскость симметрии снаряда и осью х сн . Углом 

скольжения а с называется угол между вектором скорости ѵ сн 
и «вертикальной» плоскостью симметрии снаряда. 

При изучении динамики движения тела обычно пользуются инер¬ 
циальными системами координат, находящимися 
в состоянии покоя или равномерного прямолинейного движения отно¬ 
сительно «абсолютно неподвижного» пространства. Неподвижная зем¬ 
ная система координат из-за движения Земли не является инер¬ 
циальной. Учет этого движения для косимческих аппаратов обязате¬ 
лен, а для атмосферных управляемых снарядов с ним, в первом прибли¬ 
жении, можно не считаться. Поэтому в дальнейшем в этой главе не¬ 
подвижную земную систему координат будем считать совпадающей 
с инерциальной. 

На борту движущегося объекта невращающаяся относительно 
мирового пространства система координат 0х т ух2 ѵ с определенной точ¬ 
ностью может быть реализована с помощью позиционных гироскопов 
(см. § 1.4.3). Подобная гироскопическая система ко¬ 
ординат в общем случае не является инерциальной, поскольку 
центр масс объекта, с которым совмещают начало гироскопической си¬ 
стемы координат, может двигаться ускоренно. В начальный момент 
(при раскрутке или разарретировании гироскопов) оси гироскопичес¬ 
кой и связанной систем координат могут совпадать. В процессе поле¬ 
та связанная система координат поворачивается относительно гиро¬ 
скопической на некоторые углы по тангажу, курсу и крену. Эти углы 
в гироскопической системе координат определяются аналогично тому, 
как они определялись в земной системе. 

При рассмотрении систем радиоуправления пользуются также 
понятиями измерительной, командной и исполни¬ 
тельной систем координат. 

В измерительной системе координат Ох^у и г и определяют пара¬ 
метры движения (например, дальность, угловые координаты, а также 
производные по времени от этих величин) в общем случае как целей, 
так и управляемых снарядов. Начало измерительной системы коорди- 
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нат, как правило, совмещают с местом расположения средств визиро¬ 
вания объектов. При измерении координат объекта относительно зем¬ 
ной поверхности оси измерительной системы координат совмещают 
с осями земной системы координат. При этом часто говорят о таких ко¬ 
ординатах объектов, как наклонная дальность, углы места и азимут. 
В других случаях может потребоваться измерение отклонения снаряда 
от направления на цель; тогда обычно ось х и совмещают с этим направ¬ 
лением. 

Команды управления и к вырабатываются и передаются в команд¬ 
ной системе координат. Исполняются эти команды в исполнительной 
системе координат Ох^у^г^. Оси у т и г 10 совпадают с составляющими 
поперечного ускорения снаряда, которое создается при работе орга¬ 
нов управления. 

В идеальной системе управления оси измерительной, командной 
и исполнительной систем координат должны быть параллельными. 
Практически же при определенных условиях эта параллельность осей 
нарушается из-за возникновения скручивания относительно 
друг друга осей измерительной,, командной и исполнительной систем 
координат. 


4. Методы наведения управляемых снарядов 

Рассмотрим основные методы наведения снарядов и соответствую¬ 
щие им кинематические траектории. В связи с этим уточним также па¬ 
раметры движения снаряда и цели, которые должны измеряться радио¬ 
визирами, входящими в систему управления. 

В зависимости от характера цели траектории полета управляемых 
снарядов могут быть фиксированными и нефиксированными. Первые 
применяются при стрельбе по неподвижным целям или иногда по це¬ 
лям движущимся, но с точно прогнозируемыми координатами, а вто¬ 
рые используются для поражения как неподвижных, так и детермини- 
рованно или произвольно движущихся целей. Фиксированные траек¬ 
тории могут быть определены до пуска снаряда и остаются неизмен¬ 
ными в течение всего этапа наведения. Для построения фиксирован¬ 
ной траектории необходимо знать координаты стартовой позиции и це¬ 
ли. В случае движущейся маневрирующей цели наведение снаряда 
по известной до старта фиксированной траектории исключается. 

Нефиксированные траектории реализуются помощью различ¬ 
ных методов наведения. Принято различать: 

— двухточечные методы наведения (первая точка — управляе¬ 
мый снаряд; вторая — цель); 

— трехточечиые методы наведения (первая точка — пункт управ¬ 
ления; вторая — снаряд; третья — цель). 

а) Двухточечные методы наведения. Большинство двухточечных 
методов наведения являются частными случаями пропорцио¬ 
нального с’ближения. Рассмотрим плоскую задачу 
(снаряд и цель движутся в одной, например, вертикальной плоскос¬ 
ти — рис. 1.4.). В случае пропорционального сближения угловая ско- 
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рость вращения вектора скорости ѵ с ^ в процессе управления поддер¬ 
живается пропорциональной угловой скорости вращения линии 
визирования, соединяющей центры масс снаряда и цели (век¬ 
тора/"), Пропорциональное сближение определяется равенством 


^Усп _ ^ 

йі ~ йі ’ 


(1.2.4) 


где А ^ 1 — коэффициент пропорциональности (навигационная по¬ 
стоянная) ; Усц — угол между направлением вектора скорости снаря¬ 


да ѵ сп и осью х г \ т) г — угол между 
направлением оси х г и линией ви¬ 
зирования; углы Ѵсн и т] г отсчи¬ 
тываются в бортовой невращаю¬ 
щейся гироскопической системе 
координат Ох т , у г . 

Поскольку вектор а сн совпа¬ 
дает с касательной к траектории 
снаряда в данной точке, угол усн— 
есть угол наклона траектории. 
Кроме того, на рис. 1.4 указаны: 
угол между направлением вектора 
скорости снаряда и линией визи¬ 



Рис. 1.4. Геометрические соотношения 
при двухточечном наведении. 


рования, называемый углом 
упреждения (Р). и угол меж¬ 
ду направлением вектора скорости цели і/ц и линией~визирования~(|). 
Интегрируя соотношения' (1.2.4) по времени і, получаем 


*Ѵсн 'ІГ П > 


(1.2.5) 


где ті Го — постоянная интегрирования. 

Проанализируем равенство (1.2.5) при некоторых частных усло¬ 
виях. Положим А — Іи Г ] г0 = 0. При этом из (1.2.5) имеем у сн = г] г 
и угол Р на рис. 1.4 становится равным нулю. В этом случае получаем * 
метод наведения, при котором вектор скорости снаряда всегда направ¬ 
лен на цель. 

Таким образом, измеряя угол р и устремляя его значение к нулю 
путем разворота снаряда, обеспечим встречу снаряда и цели. Такой 
метод двухточечного наведения называется наведением по кривой 
погони. Обозначим измеренное радиотехнической системой зна¬ 
чение угла Р через |5 ИЗМ , которое в рассмотренном случае будет являть¬ 
ся параметром рассогласования. Вообще под параметром рассогласо¬ 
вания понимается то различие фактических и желаемых параметров 
траектории, на основе которого формируются команды управления. 
Значение параметра рассогласования в системе радиоуправления кон¬ 
тролируется с помощью радиотехнических средств. Результат контро¬ 
ля может быть представлен в виде сигнала рассогласования: 

А и — /ф пзм , (1.2.6а) 


где к — некоторый постоянный коэффициент. 
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Соответственно команда управления согласно (1.2.1) будет 

и к (0 = / [Ли (/)]. (1.2.66) 

В формулах (1.2.6а) и (1.2.66) в отличие от (1.2.1) опущена вектор¬ 
ная форма записи, поскольку рассмотрение ведется в одной плоскости. 

Кинематическая траектория при наведении по кривой погони приведена 
на рис. 1.5. Покажем, каким образом подобная траектория строится графически, 

причем здесь и в даль- 


Траектория снаряда гри 
сходе с кинематической 
траектории, ^ у 

Траектория 4 ' 
цели . ' 



неишем ограничимся по¬ 
строением в одной плос¬ 
кости. Такое построение, 
помимо наглядного пред¬ 
ставления взаимного по¬ 
ложения цели и сняряда, 
в процессе наведения 
может оказаться полез¬ 
ным также и в некото¬ 
рых задачах расчетного 
характера. Так, напри¬ 


мер 


по построенной 


траектории можно опре¬ 
делить радиус кривизны 
Рен и, пользуясь соотно¬ 
шением вида (1.2.2), оце¬ 
нить значения попереч¬ 
ного ускорения, дей¬ 
ствующего на снаряд. 
Другим примером может 


Рис. 1.5. Пример построе¬ 
ния кинематической тра¬ 
ектории при наведении 
по кривой погони. 


явиться графическое определение требуемых диаграмм направленности антен¬ 
ных систем, устанавливаемых на снаряде и на пункте управления. 

Если взять равные и достаточно малые промежутки времени А/, в течение 
которых снаряд передвигается по кинематической траектории (КТС) на отрезок 
С п , С п +і, а цель по своей траектории на отрезок Ц п , Ц п +і (где п = 1,2, ...), 
то подобные отрезки пути в первом приближении можно считать прямолинейны¬ 
ми. Следовательно, будут справедливы следующие равенства: 


Д1Д2 _ СіС 2 Ц^Цв 

*>сн ’ ѵ ц 


с 2 с 3 

-; и т. д., 

^сн 


где Ѵц — скорость движения цели. 

Используя подобные равенства и учитывая, что при идеальной системе уп¬ 
равления Усн в каждый момент времени направлен на цель, можно построить 
траекторию полета снаряда для данного метода наведения. Построение выпол¬ 
няется следующим образом. Соединим прямой линией точки С^Ц^, определяю¬ 
щие начальные положения снаряда и цели. За время А I цель переместится 
в точку Да, а снаряд в точку С 2 , расположенную на прямой Ц\С Х , причем 
СіС 2 = (»сп/°ц)ДіД 2 - Точку С 2 соединим прямой с точкой Ц 2 . На этой пря¬ 
мой отметим точку С 3 {С 2 С 3 = ( у сн/ у ц)ДгДзЬ 

Дальнейшее построение производится аналогично. 
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Для анализа формы КТС при наведении по кривой погони рассмо¬ 
трим основные соотношения, характеризующие процесс сближения 
снаряда с целью. 

Скорость сближения снаряда с целью равна (рис. 1.4): 

г = ѵ Гц —ѵ Гсш = ѵ и соз (я— I) — ѵ СІІ соз (Т] г — Ѵсн)- (1-2.7) 

Угловая скорость вращения линии визирования может быть пред¬ 
ставлена в виде 




ѵ 


А Т 
1 V 


сн 


г 


Цц 5 ІП (я — |) — Ѵ СІІ 5ІП (Яг — Усн) 

Г 


( 1 . 2 . 8 ) 


Будем считать, что цель не маневрирует (ѵ п = сопзі), и направим 
ось х г параллельно направлению вектора скорости цели, при этом 
я — | — Т] г . 

Соотношения (1.2.7) и (1.2.8) для наведения по кривой погони 
(Р = 0) упрощаются 


г---=ѵ ц со5Ц г —ѵ ся , (1.2.9) 



Из уравнений (1.2.9) и (1.2.10) получаем 


( 1 . 2 . 10 ) 


йг 


Чг 


I — сІ§ гі г -\- -^2- созес т] г | г, 
V ѵп ; 


откуда 


йг ( , . у сн 1 . 

= — сІ§ г] г + созес г] г аг\ г . 


і 

Г V 


у, 


Интегрируя последнее соотношение, получаем 


1п г — — 1п | зіп т| г I + 1п 


ѵ , 


1б 


ѣ 


+ сопзі, 


или при 0 ^ Т] г < я 


1п 


Г ЗІП Г| г 


(І8 Чг/2)° сн/ 


= сопзі, 


откуда 


ГЗІПЦ,. Г 0 5ІПТ] Г 

-——-— =-—— = к п = сопзі, 

(I ёѵ\г/2) Ѵ(ін ѴЦі ” ю\ ѵ сн/ ѵ " 


(1бЧг 0 /2) « 


( 1 . 2 . 11 ) 

( 1 . 2 . 12 ) 


(1.2.13) 

(1.2.14) 

(1.2.15) 


где г 0 ; г\ Гд — значения величин г и г) г в начальный момент. 

Из (1.2.10) следует, что угловая скорость вращения линии визи¬ 
рования, характеризуемая значением г| г , равна нулю только при г] г = 0 
и т] г = я, т. е. при атаке точно в «лоб» или «в хвост». Для всех осталь¬ 
ных ракурсов подхода снаряда к цели при идеальном наведении по 
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кривой погони (т] г = 7сн) имеем г} г = у сн Ф 0. Следовательно, снаряд 
должен разворачиваться и его движение будет непрямолпнейпым. Из 
соотношения (1.2.15) видно, что в конце этапа сближения снаряда 
с целью, когда г—>- 0, угол также стремится к нулю, поскольку 
к 0 = сопзі. Следовательно, для метода погони, исключая прямую ло¬ 
бовую атаку, характерным является подход снаряда к цели «с хвос¬ 
та» при усн = т] г = 0. Если в соотношение (1.2.10) подставить зна¬ 
чение г из (1.2.15) и рассматривать конечный участок траектории, ког¬ 
да г] г <С 1, то можно получить: 



ѵц 2 г ’ сп/г, Ц 
к 0 



V 


сн/ ѵ ц 


(1.2.16) 


Отсюда следует, что при наведении по кривой погони скорость 

разворота снаряда (у сн = т] г ) в момент сближения снаряда с целью 
(при т] г —>-0) стремится к бесконечности при ѵ сн /ѵ ц >2 или к нулю 
при ѵ сп /ѵ ц < 2. Из (1.2.16) можно также получить, что при тех же усло¬ 
виях т) г — >- 0 при ѵ ся /ѵ д <і2 и Т] г — >- оо при ѵ сн /ѵ ц >> 2. 

Таким образом, в^случае сближения снаряда с медленнодвижу¬ 
щейся целью (ѵ си /ѵ ц > 2) траектория кривой погони лишь при очень 
малых расстояниях снаряд — цель, когда г -> 0, имеет участок с вы¬ 
сокой кривизной из-за т] г , т] г -> оо и, следовательно, неизбежно 
наличие некоторого промаха. 

Для быстродвижущихся целей (ѵ СІІ /ѵ ц <С 2) при поперечных кур¬ 
сах движения цели и снаряда такой метод наведения не пригоден, 
вследствие малого радиуса кривизны необходимой траектории снаряда 
и соответственно необходимости получения больших поперечных уско¬ 
рений на конечном участке. При этом, начиная с некоторой точки, 
в которой маневренные возможности снаряда оказываются недостаточ¬ 
ными (например, точка В на рис. 1.5), снаряд будет двигаться по 
окружности с радиусом р СН мин, который превосходит минималь¬ 
ный радиус кривизны р тр мин кинематической траектории. Проис¬ 
ходит, как говорят, «сход» снаряда с кинематической траектории. 
В итоге получается промах. Как показано в [6], величина промаха 
Н пропорциональна квадрату скорости цели и определяется соотноше¬ 
нием вида Н шшс да (у 2 ц/2да пмакс ) зіпІц, где — угол между направ¬ 
лением вектора скорости цели и линией визирования в момент схода 
снаряда с КТС. Вследствие этого метод наведения по кривой погони 
имеет практическое значение, в основном, только для наведения на 
медленнодвижущиеся и неподвижные цели (при ѵ сп /ѵ ц >» 2). В этом 
случае промах оказывается малым, так как сход снаряда с кинемати¬ 
ческой траектории происходит вблизи точки встречи с целью. Кроме 
того, метод погони может использоваться также при наведении на 
быстродвижущиеся цели при стрельбе по догонным курсам, когда 
скорость полета цели лишь ненамного меньше скорости полета 
снаряда (ѵ сп /ѵ ц >» 1). Однако большое время наведения, необходимое 
при таком соотношении ѵ СІ1 /ѵ ц , существенно ограничивает практиче¬ 
скую применимость данного случая. 
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При наведении по кривой погони основная задача измерительной 
радиосистемы состоит в определении угла (3 между вектором скорости 
управляемого снаряда и направлением на цель. 

Следует отметить, что наличие угла атаки или угла скольжения 
снаряда приводит к несовпадению вектора скорости снаряда с его про¬ 
дольной осью. Радиотехническими системами проще осуществлять 
измерение направления на цель относительно продольной оси сна¬ 
ряда. В этом случае необходимая для определения угла |3 информация 
об углах атаки и скольжения может^ быть получена, например, от флю- 


Траектория снаряда при 
наведении по прямому методу 


Ѵі 


си 


ѵ 


2ѵ 3 


и. 


т ^ 

Траектория * 
цели // 

/ 




Точил Встречи при » 
наведении по методу ' 


погони 



Траектория снаряда при 
наведении по методу погони 


Рис. 1.6. К сравнению кинематических траекторий, 
полученных методами прямого наведения и наве¬ 
дения по кривой погони. 


герных датчиков. Если эти углы малы (например, менее нескольких 
градусов), то их вообще можно не учитывать и применять прямое 
наведение, при котором на цель направляется продольная ось 
снаряда х сп . В случае прямого наведения кинематическим траекто¬ 
риям присущи все недостатки, характерные для метода погони. Кро¬ 
ме того, при прямом наведении на этапе сближения снаряда с целью 
кинематические траектории снаряда имеют колебательный спирале¬ 
образный характер. Для объяснения этого рассмотрим рис. 1.6., кото¬ 
рый соответствует плоской задаче. Пусть в точке Л система радио¬ 
управления при прямом наведении работает абсолютно точно, пара¬ 
метр рассогласования равен нулю, т. е. продольная ось снаряда направ¬ 
лена на цель. Однако движение снаряда определяется направлением 
его вектора скорости, которое не совпадает с направлением продоль¬ 
ной оси. Поэтому уже в следующий момент возникнет отклонение 
осп снаряда от направления на цель. Соответствующий угол является 
параметром рассогласования при прямом наведении. 

Рассмотрим возможную траекторию при прямом наведении, огра¬ 
ничиваясь случаем, когда в процессе наведения угол атаки (скольже¬ 
ния) сохраняет свой знак. В этом случае траектория качественно мо¬ 
жет иметь вид, соответствующий рис. 1.6. Протяженность траектории 
при прямом методе наведения превышает протяженность траектории, 
соответствующую методу погони. Кроме того, в области непосредст- 
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венного сближения снаряда и дели траектория при прямом методе 
наведения принимает спиралеобразный характер, показанный на 
рис. 1.6 пунктиром. Такой характер траектории объясняется тем, что 
снаряд всегда летит в соответствии с направлением вектора скорости 
и, следовательно, при прямом наведении в направлении, не соответст¬ 
вующем направлению на цель. Кривизна траектории на ее спирале¬ 
образном участке может оказаться настолько большой, что снаряд 
сойдет с траектории на первом же витке спирали (точка В на рис. 1.6). 

Рассмотрим другие методы двухточечного наведения, более совер¬ 
шенные, чем прямое наведение и наведение по кривой погони. 

При стрельбе по движущейся, но неманеврирующей цели, когда 

ѵ ц = сопзі, и при постоянной скорости полета управляемого снаряда 
можно осуществлять наведение с постоянным углом упреждения, 
который определяется, исходя из равенства времени полета снаряда 
и цели от момента начала наведения до момента встречи. Найдем зна¬ 
чение этого угла (угла Р). 

В соответствии с рис. 1.4. получим условие, при котором снаряд 
и цель одновременно окажутся в точке встречи Ц п 


ЦоЦп 


V 


ц 


Со Цп 
ѵ сн 


(1.2.17) 


Но так как из треугольника С 0 МЦ п , где МЦ п ±_С 0 Ц 0 , имеем Ц п М = 
= С 0 Ц п зіп Р, а из треугольника Ц 0 МЦ п найдем Ц п М = Ц 0 Ц п зіп і, 
то 

Цо Цп _ ср Цп 

5ІП Р 5Іп| 

откуда с учетом (1.2.17) получаем 


5Іп|3 = — зіп^ (1.2.18) 

^сн 

или 

6 = агс зіп (— зіп . (1.2.191 

Ѵ^сн ’І ' 

Из (1.2.19) видно, что при прямолинейном движении цели угол 
упреждения (р) будет неизменным как при постоянных ѵ ц и ѵ сн , так 
и в случае, когда скорости полета цели и снаряда меняются, но так, 
что ѵ ц /ѵ сп = сопзі. Из (1.2.19) также следует, что для определения не¬ 
обходимого угла упреждения нужно измерять величины ѵ ц , ѵ сн и 
При идеальном наведении с постоянным углом упреждения на не¬ 
маневрирующую цель снаряд будет двигаться по прямой в упреж¬ 
денную точку встречи с целью. Параметром рассогласо¬ 
вания в данном случае является величина Д|3 = р изм — р, где Р 
определяется уравнением (1.2.19), а р изм — измеренное значение угла 
упреждения. Сигнал рассогласования в этом случае будет 

А и = кДр. 
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( 1 . 2 . 20 ) 



Обращаясь к уравнению (1.2.5) и рис. 1.4, нетрудно видеть, что наве¬ 
дению с постоянным углом упреждения соответствует А = 1 и т] Го .= 

= — Р- 

При наведении на маневрирующую цель величины ѵ ц и ^ в процес¬ 
се наведения изменяются. В этом случае необходимо в течение всего 
полета непрерывно измерять значения ц ц ; ^ сн ; решать уравнение 
(1.2.19) и определять текущие значения (3. Такой метод наведения на¬ 
зывается наведением в мгновенную упрежден¬ 
ную точку или наведением с последовательным 
упреждением. Однако техническое осуществление на снаряде 
измерений ѵ ц и і с требуемой точностью встречает большие трудности. 
Поэтому вместо прямого решения (1.2.19) используются методы, поз¬ 
воляющие получить достаточно простое техническое осуществление 
системы управления при наведении с упреждением. 

Возвращаясь к уравнению (1.2.18) и представляя его как 

ц сп 8Іпр = Оц8Іп5, (1.2.21) 

нетрудно видеть, что для выполнения такого равенства проекции ско¬ 
ростей ѵ ц и ѵ си на нормаль к линии г (соответственно іѵ и ^ сн ) долж¬ 
ны быть равны в течение всего этапа наведения (рис. 1.4.). Очевидно, 

что при этом вектор г перемещается параллельно самому себе. По¬ 
этому наведение в мгновенную упрежденную точку также называют 
методом параллельного сближения. 

Условие (1.2.21) можно записать в виде 

•^- = 0 . ( 1 . 2 . 22 ) 

йі ѵ 1 

Параметром рассогласования при этом является значение угло¬ 
вой скорости линии визирования. Значение этой скорости определяет¬ 
ся с помощью радиотехнических средств. 

Форма траектории при наведении методом параллельного сближения мо¬ 
жет быть найдена графическим путем. Графическое построение траектории осно¬ 
вывается на том, что вектор г в процессе наведения перемещается параллельно 
самому себе. Для выполнения такого построения необходимо знать отношение 
скоростей полета снаряда и цели. Из рассмотрения рис. 1.7 нетрудно убедиться, 
что при постоянстве отношения этих скоростей графическое построение для ме¬ 
тода параллельного сближения выполняется на основе следующих очевидных 
равенств: 

ДіДг _ ДгДз _ _ Дп —1 Дге _ ѵ ц 

СіС 2 С%С з С п ~іС п ѵ си 

и условия параллельности линий ЦіС г || Д 2 С 2 Ц...Ц Ц п С п . 

Разобьем траекторию цели на малые отрезки ДГ Ц так, чтобы каждый из 
них цель проходила за одинаковое время А і. Очевидно, что в общем случае при 

*0+Д* 

изменяющейся скорости ' полета цели ДГ Ц = ) Ѵц (І)йі или АГ Ц = у ц Ді при 

* о 

Уц = сопзі. Соединим прямой линией точки, определяющие начальные положе¬ 
ния цели Д х и снаряда С х . Через концы отрезков ДГ д проведем линии, парал¬ 
лельные ДхС х . Если скорость снаряда о сн известна, то можно найти отрезок 
пути ДГ СН , который пройдет снаряд за время Д і. 
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Так как, следуя по кинематической траектории, снаряд должен оказываться 
в соответствующие моменты на параллельных линиях Д 2 С 2 , ЦяС-л и т. д., то точ¬ 
ку С 2 найдем как точку пересечения линии Д 2 С 2 с окружностью радиуса ДЛ СП , 
проведенной из центра в точке С^. Точки Сз, С 4 и последующие находятся ана¬ 
логично. 

Возвращаясь к формуле (1.2.4), можно установить, что условие 
Параллельного сближения (1.2.22) возможно либо при (іу си /сІі = О, 
либо при бесконечно большой навигационной постоянной (А ->■ оо). 

Но йу^йі = 0 означает неизменное направ¬ 
ление вектора скорости снаряда, что, оче¬ 
видно, не может иметь места при наведении 
на маневрирующую цель. Если же взять 
А оо, то при отклонении от нуля пара¬ 
метра рассогласования (с1г\ т /(1і Ф 0) потре¬ 
буется бесконечно быстрый поворот снаря¬ 
да (ш п оо), что также невозможно. 

СII 

Рис. 1.7. Пример построения кинематической тра¬ 
ектории при наведении по методу параллельного 

сближения. 

Анализ показывает [6], что траектории, построенные при А =.= 4-^-6, 
весьма близки к идеальным траекториям параллельного сближения; 
в этом случае поперечные ускорения, действующие на снаряд, ока¬ 
зываются небольшими. Траектории с навигационной постоянной А— 
= 4 -т- 6 находят наибольшее применение при наведении снарядов на 
быстродвижущиеся цели; соответствующий метод наведения называет¬ 
ся методом пропорционального сближения. 

В соответствии с уравнением (1.2.4) для метода пропорциональ¬ 
ного сближения сигнал рассогласования есть 

С?Т) т 

^ и ъ = к ~йГ' (1.2.23) 

где сІУ] г /(іі измеряется обычно бортовым радиовизиром цели в ги¬ 
роскопической системе координат. 

б) Трехточечные методы наведения. Известны две следующие раз¬ 
новидности метода трехточечного наведения: а) наведение методом со¬ 
вмещения (накрытия цели); б) трехточечное наведение с упреж¬ 
дением. 

Реализация метода совмещения (рис. 1.8) основана на том, что 
в процессе наведения снаряд Сн все время должен находиться на пря¬ 
мой, соединяющей пункт управления ПУ с целью Ц, т. е. должно вы¬ 
полняться условие 

Дгр = яр ц — фсц = 0. (1.2.24) 

Параметром рассогласования для этого метода наведения может 
быть угол Дф, который либо вычисляется как разность угловф ц и ф сш 
либо измеряется непосредственно. 
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Сигнал рассогласования запишем в виде 

А и = /сЛт|) (1.2.25) 

либо 

Ди =/еД^Ясш (1.2.26) 

где К сп — расстояние между снарядом и пунктом управления. 

Введение множителя ^ сн приводит к тому, что сигнал рассогласо¬ 
вания становится пропорциональным линейному отклонению снаряда 


от кинематической траектории. 

Следует отметить, что отсчет 
координат цели и снаряда при трех- 



Рис. 1.8. Геометрические соотношения 
при трехточечном наведении. 


Траектория цели 



Рис. 1.9. Пример построения кинема¬ 
тической траектории при трехточеч¬ 
ном наведении по методу совмеще¬ 
ния. 


точечных методах наведения, как правило, ведется в измерительной 
системе координат, начало которой совмещается с пунктом управле¬ 
ния. Нередко по тактико-техническим соображениям устройства из¬ 
мерения координат целей и снарядов располагают в разных точках. 
В этом случае необходим счетно-решающий прибор, устраняющий яв¬ 
ление параллакса вследствие разноса двух измерительных систем ко¬ 
ординат в пространстве. Для снарядов класса «Воздух — Воздух» 
и «Воздух — Поверхность» характерно пространственное перемеще¬ 
ние измерительной системы координат, связанное с движением само¬ 
лета-носителя, на котором находится пункт управления. 

Приведем способ графического построения траекторий наведения при ме¬ 
тоде совмещения для частного случая, когда управление осуществляется с не¬ 
подвижного пункта управления. Для простоты будем считать, что момент начала 
управления совпадает с моментом старта снаряда. Задаваясь определенным 
интервалом времени А{, отметим точки положения цели (рис. 1.9) Ц 0 , Ц г , ..., Ц п 
в моменты времени і п — пАі, где п — 1, 2, 3, .... Положим, что в течение всего 
процесса наведения снаряд движется с постоянной скоростью. Тогда, зная от¬ 
резки пути Д/. сп , которые пролетает снаряд за интервалы времени Д і, находим 
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Точки, определяющие положение снаряда через интервалы времени Л I па пря¬ 
мых линиях пункт управления — дель. Кривая, соединяющая эти точки, и будет 
кинематической траекторией полета снаряда. 

Нетрудно видеть, что при трехточечном наведении методом сов¬ 
мещения наиболее прямолинейные траектории снаряда и соответст¬ 
венно малые поперечные ускорения, действующие на него, получают¬ 
ся при движении дели по радиальным прямым, исходящим из пункта 
управления. Стремясь получить достаточно прямолинейные траекто¬ 
рии снаряда при произвольных ракурсах движения цели относитель¬ 
но пункта управления, переходят на трехточечное наведение в уп¬ 
режденную точку. Из рис. 1.8 видно, что 


г 

зіп Дф 


Я 


сн 


5ІП(Г] Г — фц) 


(1.2.27) 


Делая предположение о малости ■ угла Дф, которое справедливо 
при г < Я сн , из (1.2.27) получаем 




5ІП (Т] г Фц)> 



Использованное в (1.2.28) предположение о том, что расстояние 
между снарядом и целью много меньше расстояния снаряд — пункт 
управления, основано на том, что переход на трехточечное наведение 
с упреждением целесообразно осуществлять на достаточном удалении 
снаряда от П У. Действительно, при малых удалениях снаряда даже 
при использовании метода совмещения кинематические траектории 
оказываются достаточно прямолинейными практически при любых 
законах движения цели.[С удалением снаряда от ПУ возрастает кривиз¬ 
на кинематической траектории снаряда и целесообразно переходить 
на метод наведения с упреждением. 

Потребуем теперь, чтобы начиная с какого-то момента времени 
траектория полета снаряда соответствовала двухточечной траектории 
при наведении по методу параллельного сближения. В соответствии 
с (1.2.22) это дает следующее условие, определяющее наведение с упре¬ 
ждением, 

Лг = Лго = сопзі, (1.2.29) 

где г] Го — угол, соответствующий направлению вектора г в момент і й . 

При этом с учетом (1.2.28) уголф сн определяется равенством 


Фен — Фц — 5 і п (Лг,,—Фц) • (1.2.30) 

АСН 

Если же измеряемый с пункта управления угол визирования 
Фен изм отличается от расчетного ф сн , определяемого равенством 
(1.2.30), то возникает параметр рассогласования, равный ф сн — 

“Фен ИЗМ* 

Сигнал рассогласования в данном случае будет 

А и к. (ф сн Фен изм)* 
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(1.2.31) 



Угол “фен изм непосредственно измеряется на П У. Расчетный уголф сн 
вычисляется согласно (1.2.30) на основе измеренных величин ф ц , г, 

” У 

Ясн- Входящее в выражение (1.2.30) значение г (текущее расстояние 
между снарядом и целью) может быть вычислено в соответствии с 
рис. 1.8. по формуле 


Г = [К* + ЯІн— 2Кц /?с„соз (ф ц — фен изм)] І/2 > (1.2.32) 

где #ц, Я сіи Фц> 'Фен изм — величины, измеряемые на пункте управле¬ 
ния. 


Рис. 1.10. Геометрические 
соотношения при наведении 
по фиксированной траекто¬ 
рии. 




Кроме того, в (1.2.30) входит значение угла т] Го . Этот угол связан 
с измеряемыми на пункте управления значениями /? Цо , і? С н 0 » фц** 
Фси 0 . где индексы «0» соответствуют моменту / 0 . Из рис. 1.8 видно, что 



Яц 0 Фд 0 —^сн 0 зіп Фсн 0 

^ц 0 С0Й Фц 0 к СПд С 08 Фсн 0 


(1.2.33) 


Таким образом, для реализации трехточечного наведения с 
упреждением, помимо измерения угловых координат цели и снаряда, 
должны быть измерены соответствующие расстояния, что отличает 
этот метод от других. 

Кроме рассмотренного, известны и другие трехточечные методы 
наведения с упреждением. 

Перейдем к рассмотрению методов наведения по фик¬ 
сированным траекториям. По таким траекториям 
могут двигаться, например, атмосферные самолеты-снаряды класса 
«Поверхность — Поверхность» [11] (рис. 1.10), если заранее извест¬ 
ны координаты цели. На рис. 1.10 можно выделить следующие ха¬ 
рактерные участки фиксированной кинематической траектории сна¬ 
ряда «Поверхность — Поверхность»: О А — набор высоты; АВ — 
сближение с целью; ВЦ — пикирование. 

Вертикальная плоскость Р 0 проходит через точки О (точка старта) 
п Ц (местоположение цели). 


25 



Простейший метод управления подобными снарядами сводится 
к совмещению центра масс снаряда с КТС, т. с. в процессе полета не¬ 
обходимо выполнение следующих равенств 

АН = #ктс — Нфтс = 0, (1.2.34) 

Аг — Хцтс —2фтс — 0, (1.2.35) 

где Я кто. 2ктс — координаты точек, лежащих на фиксированной кине¬ 
матической траектории (высота Я, боковое отклонение г); Я ФТ с, 
2 фтс — фактические координаты снаряда. ^ 

Кроме того, следует контролировать пройденную дальность \Н Х \, 
что необходимо для определения точки В, соответствующей переходу 
в режим пикирования на цель. 

Сигналы рассогласования по высоте и по боковому отклонению 
запишутся следующим образом: 


А и н = кАН, А и г = кАг. (1.2.36) 

Таким образом, для наведения по рассматриваемой фиксирован¬ 
ной траектории необходимо наличие каналов измерения высоты и бо¬ 
кового отклонения. Сигналы рассогласования по указанным каналам 
могут быть сформированы с помощью радиовысотомера и системы бо¬ 
кового радиоуправления. 

Наведение снаряда по фиксированной траектории (см. рис. 1.10) 
имеет существенные недостатки. При полете снаряда, особенно на 
большие расстояния, условия на трассе полета могут существенно из¬ 
меняться, и предусмотреть реальную обстановку заранее практически 
невозможно. К числу таких условий следует отнести: ветровые потоки 
и их распределение по высотам на различных участках трассы; при по¬ 
лете на малых высотах — организованные противником препятствия 
в виде аэростатов, средства ПВО противника и т. д. Поэтому может 
оказаться необходимым маневр снаряда как в вертикальной плоскости 
(по высоте), так и в горизонтальной плоскости (по курсу). Для осу¬ 
ществления подобного рода маневров на борту снаряда необходимо 
иметь данные об условиях полета и в соответствии с этим проводить 
маневрирование. Можно привести еще один очевидный пример, пояс¬ 
няющий недостатки наведения по фиксированной траектории. Откло¬ 
нившийся в результате воздействия внешних возмущений, например, 
ветрового потока, от фиксированной траектории снаряд не обязатель¬ 
но должен быть возвращен на нее. Если координаты цели и снаряда 
известны, то после отклонения может быть рассчитана новая траекто¬ 
рия, движение по которой в данных условиях является наиболее целе¬ 
сообразным. При отклонении снаряда по высоте в точке Сн 
(см. рис. 1.10) движение его в точку В может происходить либо по но¬ 
вой траектории — прямой СнВ, либо с возвратом к фиксированной 
траектории, по ломаной - линии СнЭВ. Траектория СнВ во многих 
случаях будет предпочтительнее. 

Используются также такие методы наведения снарядов, когда их 
движение в одной плоскости происходит по фиксированной траекто- 
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рии, а в другой — по нефиксированной. Например, при наведении 
снарядов на морские цели их полет может происходить на постоянной 
высоте над уровнем моря. При этом фиксируется траектория в верти¬ 
кальной плоскости, а положение этой плоскости по азимуту зависит 
от местоположения и характера движения цели. 

Для каждого из методов наведения существует необходимый для 
управления состав параметров, измеряемых радиотехническими ус¬ 
тройствами. Такими параметрами могут быть: угловые координаты це¬ 
ли и снаряда и их производные по времени; расстояния от пункта 
управления до цели и до снаряда и их производные; высота полета; 
боковой снос снаряда от плоскости стрельбы и др. 

При двухточечном наведении эти параметры обычно должны из¬ 
меряться на борту снаряда. При трехточечном — на пункте управле¬ 
ния. В случае фиксированных траекторий измерительная аппаратура 
может устанавливаться как на снаряде, так и на пункте управления. 


5. Визирование целей и управляемых снарядов 

Устройства, обеспечивающие измерение параметров положения 
п движения целей и управляемых снарядов, будем называть соответст¬ 
венно визирами цели и снаряда. В частных случаях от¬ 
падает необходимость либо в визире цели, либо в визире снаряда. Так 
например, при двухточечных методах наведения не нужен визир сна¬ 
ряда, а при известных координатах неподвижной цели иногда не 
нужен визир цели. 

Для визирования целей и снарядов практически используется 
электромагнитная энергия, отражаемая (или излучаемая) ими. В за¬ 
висимости от места расположения источника энергии визирование, 
а следовательно, и сами визирующие устройства могут быть актив¬ 
ны ми, полуактивными и пассивными. При а к т и в- 
п о м визировании само визирующее устройство является излучателем 
электромагнитной энергии, часть которой, отражаясь от цели, попада¬ 
ет обратно в визирное устройство. При полуактивном визиро¬ 
вании цель облучается специальным передатчиком, часто называемым 
станцией «подсвета» цели, а полуактивный визир обеспечивает улав¬ 
ливание отраженной от цели электромагнитной энергии. Наконец, 
при пассивном визировании используется энергия, излучае¬ 
мая целью или снарядом за счет работы бортовых передающих 
устройств радиолокационных или связных станций, специально уста¬ 
навливаемых на борту снарядов радиомаяков, а также используется 
ес тественное излучение электромагнитной (тепловой) энергии. 

Визиры, предназначенные для определения координат «своих» 
\ нравляемых снарядов, обычно используют устанавливаемые на борту 
снаряда ответчики (ретрансляторы). Ответчик, в отличие от маяка, 
ірсбуст наличия канала запроса. Систему визирования с ответ¬ 
чиком называют активной с активным ответом. 

Применение ответчиков или маяков существенно повышает даль¬ 
ность и точность определения параметров движения. Появляется воз- 
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можность использования кодированного канала ответа для разде¬ 
ления сигналов от нескольких управляемых снарядов при залповой 
стрельбе. Кроме того, канал ответа может быть использован для 
проверочной обратной связи, по которой можно судить о правиль¬ 
ном исполнении переданных с пункта управления на борт командных 
сигналов. 

В зависимости от используемого диапазона волн визирные устрой¬ 
ства могут быть разделены на следующие группы: 

1. Радиовизиры цели (РВЦ) и радиовизиры снаряда (РВС), рабо¬ 
тающие на миллиметровых, сантиметровых, дециметровых волнах 
и коротковолновой части метрового диапазона волн. Использование 
таких диапазонов связано со стремлением применить остронаправлен¬ 
ные антенные системы для получения более высоких точностей визи¬ 
рования, разрешающей способности по угловым координатам и уве¬ 
личения дальности действия визирующих устройств. 

На более длинных волнах в результате отражения радиоволн от 
ионосферы будут возникать дополнительные помехи, затрудняющие 
обнаружение объектов и измерение параметров их движения. Здесь 
следует отметить, что в отдельных случаях отражение радиоволн мет¬ 
рового диапазона от ионосферы используется для загоризонтной радио¬ 
локации, идея которой впервые была предложена советским ученым 
Кабановым [13]. 

Радиотехнические визиры, используемые в системах управления 
снарядами, обычно осуществляют измерения в сферической системе 
координат. При этом определяются угловые координаты целей и сна¬ 
рядов, дальности до них, а также производные угловых координат 
и дальностей. Измерение параметров движения целей чаще всего осу¬ 
ществляется при помощи радиолокатора — комплекса в состав кото¬ 
рого входят радиопередающее устройство, вырабатывающее сигналы 
для облучения цели, радиоприемное устройство, принимающее и об¬ 
рабатывающее отраженные от цели сигналы, передающие и приемные 
антенны и т. д. Радиолокатор представляет собой радиовизир, у кото¬ 
рого передатчик и приемник находятся в одном и том же месте простран¬ 
ства. Могут использоваться и разнесенные радиовизиры, в которых 
передатчик и приемник (или несколько передатчиков и приемников) 
располагают на значительном удалении друг от друга. 

2. Инфракрасные (тепловые) визиры используют электромагнит¬ 
ную энергию естественного излучения нагретых тел в диапазоне волн 
420—0,76 мкм. Следует отметить, что для инфракрасных визиров 
характерным является широкополосный сигнал шумоподобной формы. 
Их характеризует высокая точность и хорошая разрешающая способ¬ 
ность по угловым координатам при сравнительно небольших габари¬ 
тах устройств, улавливающих тепловую энергию. Инфракрасные ви¬ 
зиры — пассивные. Максимальная дальность их действия порядка 
15—20 км при измерениях на высотах-, меньших 20—25 км. Дальность 
до объектов с помощью инфракрасных визиров, как правило, не из¬ 
меряют. Максимальная дальность действия и другие тактико-техни¬ 
ческие показатели инфракрасных визиров существенно зависят от 
состояния атмосферы. 
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3. Активные оптические (лазерные) визирные устройства, диапа¬ 
зон волн которых 0,694—2,7 мкм. Источником электромагнитной энер¬ 
гии здесь является лазерный генератор. 

При относительно небольшой дальности действия оптических ви¬ 
зиров, не превышающей в настоящее время 20—25 кж, они отличают¬ 
ся весьма высокой точностью измерения координат объектов. Напри¬ 
мер, если на визируемом объекте устанавливается соответствующий 
рефлектор оптического диапазона, ошибки измерения дальности состав¬ 
ляют единицы сантиметров, а ошибки в измерении угловых коорди¬ 
нат — порядка единиц секунд [18]. Для лазерных визиров также ха¬ 
рактерна зависимость их основных тактико-технических показателей 
от состояния атмосферы. 

Остановимся еще на одной разновидности радиовизиров — теле¬ 
визионных визирах, у которых исходная информация о визируемом 
объекте преобразуется в передающей электронно-лучевой трубке из 
потока световой энергии в электрический сигнал. Телевизионные ус¬ 
тройства могут устанавливаться на борту управляемого снаряда и ис¬ 
пользоваться для визирования целей. В этом случае электрический 
сигнал с выхода передающей трубки по радиолинии передачи информа¬ 
ции поступает на пункт управления, где выделяется телевизионное 
изображение. Отличительной особенностью телевизионных визиров 
является смысловая селекция, осуществляемая оператором, например, 
при выделении главной цели из состава группы целей, наблюдаемых 
на телевизионном экране. 

Визирующие устройства комплексов управления снарядами по 
тактике применения можно разделить на работающие 
в режиме поиска и обнаружения и в режиме сопровождения объектов. 
В некоторых случаях, особенно при установке визиров на самолетах- 
носителях или на борту управляемого снаряда одно и то же визирую¬ 
щее устройство сначала находится в режиме поиска, а затем после за¬ 
хвата цели — в режиме сопровождения. В устройствах визирования, 
размещаемых на поверхности Земли, одна станция визирования может 
все время находиться.в режиме поиска целей. При обнаружении це¬ 
ли информация о ее координатах и параметрах движения поступает 
на другую станцию, работающую в режиме сопровождения. Такое по¬ 
строение средств визирования позволяет успешно решать задачи за¬ 
хвата и сопровождения нескольких целей, появление которых раз¬ 
несено во времени и в пространстве [16]. В режиме сопровождения 
иногда используется единый визир для определения координат цели 
и управляемого снаряда. 

Существенное влияние на тактико-технические показатели радио¬ 
визиров оказывает их местоположение. Например, радиовизиры, 
устанавливаемые на наземных измерительных пунктах, на самолетах 
или кораблях, на борту управляемых снарядов, имеют существенно 
различные веса и габариты, максимальные дальности действия и точно¬ 
стные характеристики. 

Кроме того, можно говорить о различии визиров по виду излучае¬ 
мого сигнала (импульсные с когерентным и некогерентным излучением, 
непрерывные и квазинепрерывные), по виду модуляции несущих и под- 
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несущих колебаний, по методам преобразования и обработки прини¬ 
маемых сигналов. В зависимости от режимов работы можно говорить 
о радиовизирах следящих, неследящих и комбинированных. Воз¬ 
можна также классификация визиров и по другим отличительным приз¬ 
накам [13]. 


§ 1.3. СПОСОБЫ УПРАВЛЕНИЯ СНАРЯДАМИ 

1. Комплекс управляемого снаряда и системы радиоуправления 

Для решения задачи поражения цели используется комплекс 
управляемого снаряда, в общем случае включающий в се¬ 
бя средства обнаружения и опознавания целей, пункт управления, 
пусковой устройство со всем оборудованием к нему, управляемый сна¬ 
ряд и устройства системы управления (рис. 1.11). Под системой 
управления понимают совокупность устройств на пункте управления 
и снаряде, обеспечивающих управление движением снаряда и рабо¬ 
той его бортовой аппаратуры. В состав системы управления входят 
как радиотехнические, так и нерадиотехнические устройства. 

Еще до пуска снаряда в большинстве тактических ситуаций на 
пункте управления применяются радиоэлектронные устройства для об¬ 
наружения и опознавания целей и определения параметров их движения 
(радиовизиры целей). Здесь имеются также счетно-решающие уст¬ 
ройства, определяющие момент и наивыгоднейшее направление пуска 
снаряда. Полученные данные используются для управления пуско¬ 
вым устройством, которое обеспечивает старт снаряда с необходимыми 
начальными параметрами. Пусковые устройства могут быть конструк¬ 
тивно объединены с пунктом управления, особенно в тех случаях, 
когда запуск снарядов производится с борта корабля или самолета- 
носителя. В системах стационарного типа пусковые устройства входят 
в состав стартовых позиций и часто бывают отдалены от пункта управ¬ 
ления на определенное расстояние. Через пусковое устройство осуще¬ 
ствляется также ввод начальных данных в бортовые системы снаряда. 
Обычно пусковые устройства оборудуются аппаратурой, позволяющей 
проверить исправность основных агрегатов снаряда перед стартом. 

После пуска вступает в работу система управления снарядом, обе¬ 
спечивающая его стабилизацию и движение в соответствии с задан¬ 
ным методом наведения. Необходимые данные о движении цели полу¬ 
чаются от радиовизира цели, который может находиться либо на борту 
снаряда, либо на пункте управления. В последнем случае иногда 
применяется также радиовизир снаряда и командная радиолиния, свя¬ 
зывающая пункт управления со снарядом. При подходе к цели на 
снаряде срабатывает устройство подрыва, либо автономно, либо по 
команде, переданной с пункта управления. 

Система управления снарядом, в свою очередь, может быть раз¬ 
делена на подсистемы, каждая из которых выполняет определенную за¬ 
дачу. Если действие какой-либо системы управления основано глав¬ 
ным образом на применении радиоэлектронных устройств, ее назы- 
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в,-нот системой радио уп равления. Системы радио¬ 
управления в комплексах управляемых снарядов применяются, глав¬ 
ным образом, для управления движением на этапе наведения. 

В зависимости от способа решения задачи системы радиоуправле¬ 
ния могут быть либо системами автоматического ре¬ 
гулирования с обратной связью (замкнуты¬ 
ми), либо разомкнутыми. Система радиоуправления с об¬ 
ратной связью может быть использована, например, для стабилиза- 
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Рис. 1.11. Комплекс управляемого снаряда. 

цпи высоты полета низколетящей крылатой ракеты «Поверхность — 
I іоверхность». В случае отклонения высоты полета от расчетной на 
выходе радиовысотомера, устанавливаемого на борту, появляется на¬ 
пряжение, пропорциональное этому отклонению. Напряжение от ра¬ 
диовысотомера вызывает изменение положения рулей тангажа снаряда, 
в результате чего высота полета изменяется до тех пор, пока показа¬ 
ния высотомера не будут соответствовать расчетным. Таким образом, 
здесь существует замкнутый контур автоматиче¬ 
ского управления. 

В зависимости от режима работы системы радиоуправления с об¬ 
ратной связью могут быть следящими или корректирую- 
щ II м и. 

При следящем управлении процесс регулирования в контуре про¬ 
исходит практически непрерывно, а это означает, что для управления 
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движением снаряда непрерывно измеряются и обрабатываются коор¬ 
динаты цели и снаряда и непрерывно отрабатывается параметр рас¬ 
согласования. При корректирующем управлении движением процес¬ 
сы определения параметра рассогласования и его отработка разнесе¬ 
ны по времени. Например, на каком-то отрезке времени измеряются 
координаты, скорости, ускорения и т. д. цели и управляемого снаря¬ 
да. Затем эти данные обрабатываются и определяется, какая команда 
и в какое время должна быть отработана снарядом. Полученные вели¬ 
чины, если их вычисление производилось не на борту, а на пункте уп¬ 
равления, передаются по соответствующему радиоканалу передачи 
данных на снаряд и запоминаются в бортовом устройстве. В нужный 
момент происходит отработка команды, а координаты и параметры дви¬ 
жения снаряда и цели в это время, в принципе, могут и не измеряться. 
В системах радиоуправления движением атмосферных снарядов ис¬ 
пользуется, в основном, следящее управление. 

Примером разомкнутой системы управления можно считать си¬ 
стему взведения взрывателя на борту снаряда по командам с пункта 
управления. Например, при достаточном сближении снаряда с целью, 
что контролируется при помощи радиовизиров, с пункта управления 
на борт снаряда подается команда, разрешающая подачу питающих 
напряжений на схему радиовзрывателя. 

В настоящей главе рассматриваются способы управления движе¬ 
нием снаряда. Необходимо иметь в виду, что возможны два вида дви¬ 
жения снаряда: вращение снаряда относительно его центра масс и про¬ 
странственное перемещение центра масс по траектории. В данном пара¬ 
графе основное внимание уделяется способам радиоуправления про¬ 
странственным перемещением центра масс снаряда. Изучение спосо¬ 
бов управления позволяет связать рассмотренные в предыдущем пара¬ 
графе методы наведения с теми радиотехническими системами, кото¬ 
рые обеспечивают их реализацию. 

2. Способы радиоуправления 

Будем различать следующие способы радиоуправления: команд¬ 
ное радиоуправление; радиотеленаведение; самонаведение; автоном¬ 
ное радиоуправление. 

Командное радиоуправление и радиотеленаведение представляют 
собой две разновидности способа радиоуправления, которому соответ¬ 
ствует наведение с пункта управления. 

Если для наведения снаряда на цель используется два или более 
различных способов радиоуправления, то’такое управление называет¬ 
ся комбинированным. 

а) Командное радиоуправление (КРУ). Для командного радио¬ 
управления характерным является то, что команда управления дви¬ 
жением снаряда формируется на пункте управления. Сформирован¬ 
ная в соответствии с выбранным методом наведения команда передает¬ 
ся на борт снаряда по командной радиолинии (КРЛ). 
Командная радиолиния обычно включает в себя два канала для управ¬ 
ления движением в двух плоскостях. В результате исполнения управ- 
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ляемым снарядом принятых команд обеспечивается необходимое ис¬ 
правление траектории полета. Для формирования команд на пункте 
управления необходимо иметь данные о параметрах движения целя 
п снаряда. Наиболее распространенным является такой способ, при 
котором информация -о параметрах движения цели и снаряда получает¬ 
ся непосредственно на пункте управления с помощью радиовизиров 
цели и снаряда (РВЦ и РВС). Этот способ называется командным радио¬ 
управлением I типа (КРУ-І). Соответствующая ему функциональная 
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Гмс. 1.12. Функциональная схема системы командного радиоуправления I типа 

(КРУ-І). 


схема представлена на рис. 1.12. Радиовизир цели здесь представляет 
собой радиолокатор, работающий по сигналу, отраженному от цели. 
Радповизир снаряда связан с бортовым ответчиком и работает в режи¬ 
ме' «запрос-ответ» по переизлучаемому. сигналу. Данные радиовизи¬ 
ром обрабатываются в устройстве формирования команд управления, 
іде вырабатываются команды, поступающие на передающее устройст- 
по КРЛ. Система, изображенная на рис. 1.12, может быть упрощена 
путем совмещения аппаратуры канала запроса в радиовизире снаря¬ 
да с аппаратурой КРЛ. При известных условиях можно также 
совместить аппаратуру радиовизира снаряда с аппаратурой радио- 
ипзпра цели. Такое совмещение будет возможно в тех случаях, когда 
азимуты и углы места, определяющие положение снаряда и цели в про- 
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странстве в единой системе координат, не будут существенно разли¬ 
чаться. Особенно целесообразно такое совмещение при управлении 
снарядом с самолета. 

Существуют системы, в которых радиовизир цели (РВЦ) устана¬ 
вливается не на пункте управления, а на борту снаряда, как это пред¬ 
ставлено на рис. 1.13. Подобное управление называют командным ра¬ 
диоуправлением II типа (КРУ-П). Как правило, КРУ-П—полуавто¬ 
матические системы. В их работе участвует оператор. Результаты ви¬ 
зирования на борту снаряда в виде телевизионного или радиолокаци¬ 
онного изображения цели по специальной радиолинии передаются на 



Рис. 1.13. Функциональная схема системы командного радиоуправления II типа 

(КРУ-И). 


пункт управления. Наблюдая за экраном визира, оператор вырабаты¬ 
вает команду управления, которая передается на борт снаряда по 
командной радиолинии. 

Наконец, иногда выделяют командное радиоуправление III типа 
[61 КРУ-ІІІ. Радиоуправление этого типа является частным случаем 
КРУ-І, когда цель совмещена с местоположением радиовизира управ¬ 
ляемого объекта. КРУ-Ш поэтому может быть названо наведением 
«на себя». Такое командное радиоуправление применяется, напри¬ 
мер, в системах слепой посадки самолетов, когда оператор радиоло¬ 
кационной станции, находящейся в конце взлетно-посадочной полосы, 
в соответствии с расчетной траекторией посадки передает по радио¬ 
линии пилоту команды типа «влево-вправо», «вверх-вниз». 

Для всех трех перечисленных типов командного радиоуправления 
общим является то, что команды формируются на пункте управления. 
Системы КРУ находят широкое применение при управлении снаряда¬ 
ми различных классов. КРУ-І и КРУ-ІІІ отличает простота бортовой 
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и маломощный ответчик, обеспечивающий работу РВС. 

б) Радиотеленаведение. Для радиотеленаведения характерным 
является формирование команды на борту снаряда. Информация о по¬ 
ложении цели получается на пункте управления, где устанавливаются 


передающие устройства, создающие определенную пространственную 
( іруктуру электромагнитного поля. Бортовая аппаратура снаряда 
анализирует принимаемые сигналы и вырабатывает команды управле¬ 
ния таким,образом, чтобы заставить снаряд занять определенное по- 
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Рис. 1.14. Функциональная схема систе¬ 
мы радиотеленаведения (РТН). 


ложепие относительно заданного электромагнитного поля. Для нагляд¬ 
ности рассмотрим простейший пример практической реализации спосо- 
і»;і радиотеленаведения: радиотеленаведение с помощью равносигналь- 
ііоіі зоны. Функциональная схема простейшего варианта такой систе¬ 
мы управления приведена на рис. 1.14. Диаграмма направленности 
антенной системы на пункте управления периодически «переключает¬ 
ся» и положения I и II. При отклонении снаряда от плоскости Оух на 
п\од бортового приемника поступает амплитудно-модулированный сиг¬ 
нал. В плоскости Оух модуляция отсутствует, так как амплитуда при¬ 
нимаемого сигнала одинакова в обоих положениях диаграммы направ¬ 
ленности. Поэтому эту плоскость можно назвать равносигналь- 
п о іі зоной. Частота модулирующего сигнала равна частоте пере¬ 
ключений диаграммы антенны пункта управления. При прохождении 
снаряда через равносигнальную зону фаза огибающей амплитудно- 
модулпрованного колебания изменяется на 180°. Глубина амплитудной 
модуляции при заданных характеристиках направленности передаю¬ 
щей антенны является функцией угла ■фен- Следовательно, команда 
управления будет определяться положением снаряда в горизонталь- 
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ной плоскости относительно равносигнальной зоны. На борту снаряда 
вырабатывается командный сигнал, пропорциональный глубине мо¬ 
дуляции, а следовательно, углу'фен. Этот сигнал воздействует на рули, 
возвращающие снаряд в плоскость Оух. В зависимости от положения 
цели, координаты которой определяются РВЦ, можно поворачивать 
антенную систему, перемещая равносигнальную зону в нуж¬ 
ном направлении. Радиотеленаведение можно использовать при 
трехточечных методах наведения и при наведении по фиксированным 
траекториям. Рассмотренная система радиотеленаведения (рис. 1.14) 
может быть, например, применена для управления снарядами класса 
«Поверхность — Поверхность», полет которых должен происходить 
в заданной вертикальной плоскости. 

В общем случае наведение снарядов осуществляется по простран¬ 
ственной траектории и равносигнальная зона должна задаваться 
в виде некоторой линии в пространстве. Управление движением снаря¬ 
да способом радиотеленаведения с помощью равносигнальной зоны, 
заданной в виде прямой линии, называют управлением в луче. Радио¬ 
теленаведение, так же как и КРУ-І, большей частью осуществляется 
в пределах прямой геометрической видимости. Подобное обстоятельство 
определяется требованиями высокой точности наведения и мобильности 
пунктов управления, поэтому необходимо использовать достаточно 
короткие рабочие волны (сантиметрового и дециметрового диапазонов). 

Преимуществом радиотеленаведения по сравнению с командным 
управлением является возможность одновременного наведения на дан¬ 
ную цель нескольких снарядов с помощью одного канала радиотеле¬ 
наведения. 

Основным недостатком систем радиотеленаведения является огра¬ 
ниченность возможных маневров пункта управления, на котором 
установлено радиопередающее устройство, формирующее поле (в частно¬ 
сти, радиолуч). Недостатки радиотеленаведения ограничивают его при¬ 
менение в ряде задач, связанных с быстроманеврирующими объектами. 

С точки зрения упрощения состава аппаратуры удобно, чтобы ра¬ 
диовизир цели (РВЦ) одновременно задавал равносигнальную зону 
для наведения снаряда методом совмещения. Однако при этом пункт 
управления должен все время находиться на линии, проходящей че¬ 
рез цель и снаряд. При маневре цели или пункта управления такое 
расположение может нарушиться и обратное восстановление режима 
наведения оказывается весьма затруднительным. Лучшими тактиче¬ 
скими характеристиками обладают системы радиотеленаведения с от¬ 
дельным радиовизиром цели. При этом становится возможным наведе¬ 
ние с упреждением, но и в этом случае приходится накладывать огра¬ 
ничения на допустимые маневры пункта управления. Остается также 
опасность потери снаряда при выходе его далеко за пределы равно¬ 
сигнальной зоны. 

в) Самонаведение. При самонаведении команда управления фор¬ 
мируется на снаряде в соответствии с взаимным расположением и ха¬ 
рактером движения цели относительно управляемого снаряда. Данные 
о параметрых движения цели с помощью бортового радиовизира полу¬ 
чаются на борту снаряда путем анализа сигналов, поступающих на 
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снаряд непосредственно от цели. Траектории движения снаряда соот¬ 
ветствуют различным методам двухточечного наведения. Самонаведение 
осуществляется в пределах прямой геометрической видимости между 
снарядом и целью. 

Для одного из простейших методов самонаведения (прямого само¬ 
наведения) значение командного сигнала определяется величиной уг¬ 
ла е между продольной осью управляемого снаряда х си и направле¬ 
нном па цель (рис. 1.15). Подобное наведение может быть осуществле¬ 


но, например, на основе принципа, 
применяемого в радиолокационных стан¬ 
циях с автослежением за целью. На 
снаряде устанавливается приемная ан- 
I спина со сканирующей диаграммой 
направленности. Направление равносиг- 
пальной зоны, создаваемой этой антен¬ 
ной, жестко связано (совпадает) с на¬ 
правлением продольной оси снаряда. Па¬ 
раметр рассогласования в сигнале на 
входе приемника отображается глубиной 
п фазой амплитудной модуляции. Эти 
величины преобразуются в командные 
сигналы, поступающие в автопилот. 
К результате корпус снаряда поворачи¬ 
вается так, что е—0, т. е. осуществляет¬ 
ся прямое наведение. Бортовые радио- 



Рис. 1.15. К пояснению принци¬ 
па прямого самонаведения. 


визиры цели при самонаведении могут 

быть активными, полуактивными и пассивными. При активном и 
пассивном радиовизирах в процессе полета снаряда пункт управления 
вообще не нѵжен, а при полѵактивном — сЬѵнкиии пункта ѵпоавле- 


пня существенно упрощаются и сводятся к созданию радиосигнала 
«подсвета» цели. Следует отметить, что, как правило, при всех видах 
самонаведения перед пуском снаряда на пункте управления необхо¬ 
димо иметь начальные данные о параметрах движения цели, которые 
используются для обеспечения режима захвата цели бортовым радио- 
визиром, расчета угла упреждения и т. п. То обстоятельство, что 
в процессе полета отпадает необходимость в пункте управления, пред¬ 
определяет важные тактические преимущества самонаведения. Дейст¬ 
вительно, после пуска снарядов пункты управления (самолет-носитель, 
корабль или любой другой подвижный пункт) могут совершать самые 
произвольные маневры. Однако с другой стороны, так как параметры 
движения цели определяются непосредственно на борту снаряда, кон¬ 
структивно-технические решения бортовой аппаратуры снаряда ока¬ 
зываются достаточно сложными. В основном, это относится к системам 
с активными бортовыми радиовизирами, когда на борт снаряда при¬ 
ходится ставить радиопередающее устройство. 

Важной отличительной особенностью самонаведения является 
также то обстоятельство, что на этапе сближения снаряда с целью, 
т. с. при удалении от стартовой позиции, точность наведения, как 


правило, возрастает. 
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применяется для наведения снарядов на неподвижные, а также детер- 
минированно движущиеся цели или чаще для вывода в район цели 
с последующим переходом на другие способы радиоуправления. Пе¬ 
ред пуском снаряда в бортовое программно-временное устройство 
закладываются данные о необходимом законе управления. 

В процессе полета с помощью радиоустройств, установленных 
на борту, осуществляется текущее измерение параметров движения 
(высоты, скорости, бокового сноса и т. д.) снаряда и в том случае, если 
они отличаются от заранее запрограммированных, определяется их 
разность (параметр рассогласования). Команда управления движением 
формируется на борту снаряда. Таким образом, реализуется автоном¬ 
ное радиоуправление по фиксированным траекториям. О недостатках 
движения по фиксированной траектории говорилось ранее в § 1.2. 

Если на борту снаряда имеются датчики, способные реагировать 
на окружающие условия, появляется возможность полета по гиб¬ 
кой программной траектории. Фиксированным параметром в этом слу¬ 
чае является только место расположения неподвижной цели или ее 
движение по априорно известной детерминированной траектории. Со¬ 
ответствующая информация хранится на борту в запоминающем уст¬ 
ройстве. Частным случаем датчика, реагирующего на окружающие 
условия, можно считать бортовой «впередсмотрящий» радиолокатор, 
антенная система которого имеет диаграмму, направленную вперед 
и вниз относительно вектора скорости снаряда. Такой локатор помо¬ 
гает низколетящим управляемым снарядам и самолетам огибать пре¬ 
пятствия. При этом будет выполняться заранее заданная программа 
полета даже при наличии существенных неровностей поверхности. 
При отсутствии препятствий полет происходит горизонтально на за¬ 
ранее заданной постоянной высоте [88]. 

Для формирования параметра рассогласования в системах авто¬ 
номного радиоуправления используются сигналы, поступающие на 
снаряд от радиоориентиров. Естественными ориентирами 
могут служить, например, дискретные источники космического радио¬ 
излучения (радиозвезды), Солнце, а также поверхность Земли, отра¬ 
жающая радиоволны. В качестве искусственных радиоориентиров ис¬ 
пользуются передающие и приемо-передающие устройства (маяки 
и ответчики), расположенные на поверхности Земли в точках с извест¬ 
ными координатами. 

В зависимости от используемых типов радиоориентиров можно 
говорить о двух видах автономного радиоуправления, с п о л н о й 
(приборной и информационной) автономностью и с не¬ 
полной (только информационной) автономностью. 

В системах с полной автономностью для формирования парамет¬ 
ра рассогласования не требуется никаких радиоустройств, располо¬ 
женных вне борта управляемого снаряда. Простейший пример приме¬ 
нения такой системы — использование радиовысотомера для обеспе¬ 
чения высоты полета снаряда по заданной программе. 

В системах радиоуправления с неполной автономностью (полу- 
автономных), помимо бортовых радиоустройств, необходимы еще ра- 




міоусі ропства, расположенные в точках с известными координатами. 

I. ікнс устройства могут работать в режиме ответчиков, когда 
и \ и «л учение происходит по поступлении запросного сигнала с борта 
\ ирам./іяемого снаряда. Возможна также работа в маячном режиме, 
іі|ні ыпором излучение происходит непрерывно или через определен¬ 
ные промежутки времени (в соответствии с заранее заданной програм¬ 
мы)). ()н ределение параметров движения снаряда (дальности, скорости 
и і. д.) осуществляется радиоустройствами, размещаемыми на борту 

• 11 . і р яда, что позволяет считать 
і.ноіо системы системами син- 

• | н ірмацпонной автономностью. 

В качестве примера рас- 
< моірим радиодатчик системы 
р.пмоуііравления с полной 
.іи к томностью — устройство 
определения скорости полета 
іеі .-цельного аппарата отно- 

• ніелыю поверхности Земли. 

Г. мом случае на борту уста- 

II . 11 іл 11 иается приемо-передат- 

чнк, излучение которого мо¬ 
им быть монохроматичес- „ , т . 

« г г * Рис. 1.16. К пояснению принципа автоном- 

і им і частотой /о. Антенна Н ого радиоуправления с помощью бортово- 
I нередко — ЭТО одна антен- го допплеровского измерителя скорости. 

■ і.і. работающая как в ре¬ 
жиме излучения, так и в 

режиме приема) имеет достаточно узкую диаграмму направлен¬ 
ное і и, максимум которой отклонен от продольной оси летательно- 
і" аппарата на угол у 0 (рис. 1.16). Для простоты положим, что на¬ 
правление вектора скорости ѵ ла совпадает с продольной осью. Радиосиг¬ 
нал облучает поверхность, рассеивается ею, и часть рассеянной мощ¬ 
нее і п вновь попадает в антенну. В силу того, что в направлении макси- 
м\ма излучения имеется составляющая скорости, равная ѵ ла со8у 0 , 
принимаемый сигнал будет отличаться от излученного по частоте на 
•мипілеровский сдвиг, который равен 

р _ 2е л а С05 Уо с 

1 д — „ /о* 

с 

Поскольку величины у 0 и / 0 известны, измеряя значение допплеров- 

• і.і*і о сдвига /=д, можно получить информацию о скорости полета сна- 
ря ’і.і , .і интегрируя скорость — установить пройденный путь. 

Аналогичная система, но с антенной, максимум диаграммы на¬ 
правленности которой установлен в поперечной плоскости, позволит 
і.мпіролііровать боковую скорость. 

Автономные радиоустройства предназначаются и для обеспече¬ 
нна правильной ориентации снаряда, т. е. в этом случае должна ре¬ 
пы п.сн задача управления поворотом связанной со снарядом системы 
координат. 
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Автономное радиоуправление, так же как и самонаведение, об¬ 
ладает тем преимуществом, что в процессе наведения отпадает необ¬ 
ходимость в пункте управления. Для работы автономных радиосистем 
не требуется визирования целей. Поэтому дальность наведения систем 


автономного радиоуправления может существенно превышать расстоя¬ 
ние прямой видимости. Недостаток их состоит в том, что с помощью 
автономных систем нельзя осуществить поражение маневрирующей 
цели. 


д) Комбинированное радиоуправление. Во многих случаях не уда¬ 
ется обеспечить наведение снаряда на цель с требуемой точностью, 
пользуясь только одним способом управления. В зависимости от конк¬ 
ретных условий на разных этапах^ полета приходится прибегать к раз¬ 
личным способам управления, реализуя тем самым комбинированное 
управление. Комбинированное радиоуправление может быть последо¬ 
вательным и параллельным. 

При последовательном комбинированном радиоуправлении раз¬ 
личные способы управления используются поочередно. Например, 
непосредственно после старта, как правило, используется только ав¬ 
тономное нерадиотехническое управление. Задача на этом начальном 
этапе состоит в том, чтобы ввести снаряд в зону действия системы 
радиоуправления с необходимыми начальными условиями. Следую¬ 
щим этапом может, например, быть трехточечное наведение с пункта 
управления, с использованием либо командного управления типа 
КРУ-1, либо радиотеленаведения. На этом этапе самонаведение, мо¬ 
жет оказаться еще неприменимым, поскольку дальность от снаряда 
до цели слишком велика. В дальнейшем может потребоваться опять 
изменение способа управления, так как для систем командного 
управления КРУ-І и для радиотеленаведения характерно ухудшение 
точности с увеличением расстояния между снарядом и пунктом 
управления. Поэтому, когда это расстояние становится большим, 
а расстояние от снаряда до цели уже невелико, целесообразно пере¬ 
ходить к самонаведению. 

Если предполагается перейти от трехточечного наведения к двух¬ 
точечному,- необходимо учитывать, что в общем случае формы трехто¬ 


чечной и двухточечной траекторий не совпадают, поэтому на расчетной 
(кинематической) траектории в момент перехода с одного способа уп¬ 
равления на другой будет наблюдаться излом. Это потребует соответ¬ 
ствующего маневра снаряда. В реальном случае подобный маневр со¬ 


вершается с конечной скоростью, и времени может оказаться недо¬ 
статочно. Поэтому возможно возникновение недопустимо большого 
промаха. Из сказанного очевидно, что одной из важных проблем в сис¬ 
темах комбинированного управления является сопряжение 
траекторий, соответствующих различным участкам полета 
снаряда. При этом излом кинематической траектории не должен быть 
больше допустимого. 

Другой проблемой для рассматриваемого варианта построения 
комбинированной системы является обеспечение режимов поиска 
и захвата цели бортовым радиовизиром после перехода к режиму 
самонаведения. 




Примером параллельного комбинированного радиоуправления яв¬ 
ляется такая реализация системы, когда в процессе трехточечного 
наведения управление одними тем же снарядом может осуществляться 
одновременно, как при помощи командной линии, так и путем радио- 
чел епаведения. Используется тот вид управления, который в данных 
\с.ловиях более эффективен, т. е. обеспечивает большую точность 
п дальность наведения, отличается большей надежностью и т. д. 

В общем случае возможно последовательно-парал¬ 
лельное комбинированное’радиоуправление. 

Применение комбинированного управления связано с усложне¬ 
нием состава бортовой аппаратуры снаряда, а в общем случае, и систе¬ 
мы управления в целом. В определенных случаях, однако, только 
іакой способ обеспечивает требуемую вероятность поражения цели. 


§ 1.4. УПРАВЛЯЕМЫЙ СНАРЯД 

1. Способы создания поперечного ускорения снаряда 

Управление полетом снаряда осуществляется изменением направ¬ 
ления его вектора скорости. Для этого необходимо создать управ- 
л я ю щ у ю силу,’ приложенную к снаряду перпендикулярно его 
вектору скорости и расположенную в плоскости необходимого из¬ 
менения траектории. Действие этой силы приведет к появлению по¬ 
перечного ускорения, которое и изменит^ направление 
вектора скорости. 

Полет рассматриваемых управляемых снарядов происходит в ат¬ 
мосфере, где аэродинамические силы играют основную роль в созда¬ 
нии управляющей силы. Наибольшее распространение получили две 
аэродинамические схемы снарядов: крестокрылого (рис. 1.17) и плос- 
кокрылОго (рис. 1.18). На рис. 1.17 и 1.18 показаны органы управле¬ 
ния снарядами: элероны, рули тангажа и рули курса. 

Крестокрылые снаряды имеют две пары крестообразно располо¬ 
женных крыльев и две пары аналогично расположенных стабилизато¬ 
ром. Они обладают осевой аэродинамической симметрией. Специальная 
аіпоиомная система стабилизации, в которой в качестве управляющих 
органов используются элероны, обеспечивает движение снаряда без 
крена, т. е. противодействует его повороту вокруг продольной оси. 
Для управления движением в вертикальной плоскости (плоскости 
' < іі//сн) используются рули тангажа (их также Называют рули высоты), 
а для управления в боковой плоскости (*сн 2 сн) — рули курса (пру¬ 
те название — рули направления). 

Крестокрылые снаряды применяются, например, в качестве зе¬ 
нитных управляемых реактивных снарядов (ЗУРС). 

Для пояснения механики разворота крестокрылых снарядов 
рассмотрим горизонтальный полет, когда боковая плоскость стано- 
мптси горизонтальной. Допустим, что произошло отклонение рулей 

курса влево по отношению к оси снаряда х сп на угол 6 Н (рис. 1.19). 
Аэродинамическую силу, действующую на руль перпендикулярно к его 
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Рис. 1.17. Аэродинамическая схема крестокрылого снаряда. 






Рис. 1.18. Аэродинамическая схема плоскокрылого снаряда. 
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Рис. 1.19. К пояснению механики разворота крестокрылого снаряда. 



поверхности Р р ц, можно разложить на две составляющие: продольную 

/'’ 1Ш ( по направлению вектора скорости снаряда ц сн ) и поперечную 
/■ р , (перпендикулярную вектору скорости). Нас будет интересовать, 
в основном, поперечная составляющая Р р , так как продольная только 
лишь несколько увеличивает лобовое сопротивление снаряда. Под 


действием силы Р р %, проходящей через центр приложения аэродинами¬ 
ческих сил руля Л, снаряд начнет разворачиваться вокруг центра масс 
О, что приведет к изменению угла скольжения а с между вектором ско¬ 
рости и осью снаряда. Это, в свою оче¬ 


редь, приведет к изменению аэродинами¬ 
ческой силы Р в , которая возникает за 
счет действия потока воздуха на крылья 
и корпус снаряда, и к появлению попе¬ 
речной составляющей Т , 1 =Т , 5Іп а с силы 

•ія гп двигателя Т. Сила Р в проходит 
через центр приложения аэродинамичес¬ 
ких сил снаряда В. 

Эту силу Р в также можно разложить 
па поперечную Р и продольную Р вп со- 
сі. являющие. Продольная составляющая 
/•’„ „ создает лобовое сопротивление сна¬ 
ряда, которое компенсируется продоль¬ 
ной составляющей силы тяги двигателя 



Рули тангажа. 


Рис. 1.20. Схема управления 
разворотом крестокрылого сна¬ 
ряда. 


/\. = Т со5 а. Строго говоря, алгеб¬ 
раическая сумма продольных составляющих Т 2 — Р вп — ^ рп не 


равна нулю, за счет чего происходит некоторое изменение модуля 
вектора скорости снаряда при разворотах последнего. Однак^это из¬ 
менение невелико и в дальнейшем учитываться не будет. Ось снаряда 


оудет разворачиваться до тех пор, пока момент силы Р в относительно 

ветра масс не уравновесит момент силы Р р ъ. Равнодействующая по¬ 
перечная сила р% = р — Р ѵ -(- 7\, приложенная к центру масс, и бу¬ 
че г управляющей силой. Так как площадь крыльев и фюзеляжа много 
"плыііо площади рулей, то Р > Р ѵ и вектор скорости снаряда будет 
р.і іворачнваться в ту же сторону, в какую отклонились рули. 

Для крестокрылых снарядов механизм разворота в вертикальной 
в тскости аналогичен рассмотренному; следует лишь дополнительно 
\ чіі і ыпнть проекцию силы тяжести снаряда на ось, перпендикулярную 
вемору скорости, лежащую в вертикальной плоскости. 

Дли разворота в произвольной плоскости необходимо отклонить 
і..ік‘рудн тангажа, так и рули курса (рис. 1.20). При этом появляется 
і .ік угол атаки а а , так и угол скольжения а с . При отсутствии крена 
\ правление в боковой и вертикальной плоскостях осуществляется 
вс іавпепмо друг от друга. При этом за счет угла атаки создается сос- 

і івл яющая поперечного ускорения ш у , лежащая в вертикальной плос¬ 
кое і и, за счет угла скольжения — составляющая поперечного ускоре- 




ния ш 2> лежащая в боковой плоскости, а полное поперечное ускорение 

ш п равно их геометрической сумме: = ш у + хю г . Разворот, снаряда 

будет происходить в плоскости, проходящей через векторы ѵ сн и до п . 
Такой тип рулевого управления называется декартовым, 
поскольку управление осуществляется с помощью изменения декар¬ 


товых составляющих вектора поперечного ускорения. 

Плоскокрылые снаряды (самолеты-снаряды) имеют 
одну пару сильно развитых крыльев, т. е. обладают плоскостной аэро¬ 
динамической симметрией (рис. 1.18). Подобные снаряды применяются, 



например, для поражения наземных или 
надводных целей при запуске с самоле¬ 
та-носителя (снаряды класса «Воздух— 
Поверхность»). 

Механика разворота плоскокрылых 
и крестокрылых снарядов в вертикаль¬ 
ной плоскости одинакова. Рассмотрим 
механику разворота плоскокрылых сна¬ 
рядов в горизонтальной плоскости. Так 
как плоскокрылые снаряды не имеют 
вертикальных крыльев, то при нулевом 


Рис. 1.21. Схема управления крене снаряда нельзя создать значитель- 
разворотом плоскокрылого сна- ную боковую управляющую силу. Поэто- 

Р я Д а - му для разворота такого снаряда в го¬ 

ризонтальной плоскости необходимо с 
помощью элеронов осуществить крен снаряда на угол у кр , в ре¬ 
зультате чего появится горизонтальная составляющая подъемной 
силы Р зіп у кр , с помощью которой и будет создано нужное попе¬ 
речное ускорение (рис. 1.21). При этом, очевидно, уменьшится верти¬ 
кальная составляющая подъемной силы Р соз у кр , которая при разво¬ 
роте без изменения высоты полета должна равняться весу снаряда О. 
Для компенсации уменьшения этой составляющей следует соответст¬ 
венно увеличить подъемную силу за счет отклонения рулей тангажа 
(увеличить угол атаки). Если не принять специальных мер, то поворот 
вектора скорости снаряда приведет к появлению угла' скольжения, 
что в свою очередь увеличит лобовое сопротивление, а следовательно, 
уменьшит скорость снаряда. Во избежание уменьшения скорости сна¬ 
ряда разворот плоскокрылого снаряда производят с нулевым углом 
скольжения (координированный разворот). Для этого 
с помощью рулей курса создают вращающий момент, заставляющий 
ось снаряда вращаться вслед за вектором скорости. Координиро¬ 
ванный разворот можно осуществлять не только в горизонтальной, 
но и в наклонной плоскости. 

Так как при развороте плоскокрылого снаряда происходит уп¬ 
равление полярными координатами вектора поперечного ускорения 

(рули тангажа меняют модуль вектора ш п , а элероны — его направле¬ 
ние), то такой тип рулевого управления называется полярным. 
Помимо рассмотренных, существуют и другие способы создания попе- 
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речного ускорения, например, с помощью поворотных 
крыльев, газовых рулей. На некоторых типах снарядов 
применяют колеблющиеся рули, создающие вращающий 
момент, величина и направление которого зависят от среднего вре¬ 
мени пребывания руля в том или другом крайнем положении. 


2. Передаточные функции управляемого снаряда 

Перейдем к количественному описанию снаряда как звена контура 
управления. Рассмотрим вначале простейший случай — движение 
крестокрылого снаряда в боковой плоскости при горизонтальном по¬ 
лете, Изменением скорости полета при разворотах пренебрежем, т. е. 

будем считать, что ѵ си = | ѵ сп | = сопзі. 

На снаряд действуют как управ¬ 
ляющие, так и возмущающие аэро- 
ліпіамические силы и моменты. Воз¬ 
мущающие силы и моменты вызы- 
м.'ііотся ветром и аэродинамической 
и ('симметрией снаряда. Движение 
спнряда описывается уравнением сил 
и уравнением моментов. 

Уравнение сил, получен¬ 
ное в результате проектирования 
сил, действующих на снаряд, на на¬ 
правление, перпендикулярное векто¬ 
ру скорости (рис. 1.22), имеет вид 

^^снѴсн (1.4.1) 

Вдесь т —масса снаряда; ^нТся— 

— поперечное ускорение; Ря — 
суммарная управляющая сила (сумма 
проекций сил); * зМ , г зМ —оси непод- 
іиіжпой земной системы координат. 

Все углы, силы и моменты на рис- 1-^ изображены положитель¬ 
ными. 

1 Три нормальном режиме полета угол скольжения мал: а с ^ 20°. 
При этом силы, вызываемые им, приблизительно пропорциональны 
соответствующим углам 

Рс^к г а с \ (1.4.2) 



Рис. 1.22. К выводу уравнений 
сил и моментов сил, действую¬ 
щих на снаряд в горизонталь¬ 
ной плоскости. 
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Т Х = Т зіп а с « Та с . 


(1.4.3) 


Практически Р Р р . Поэтому можно считать Р% ^ (к г + Т)а с . 

(' помощью (1.4.2) и (1.4.3) уравнение сил (1.4.1) можно переписать 
следующим образом: 


Тѵ "Ѵсн ^ К с> 


(1.4.4) 


і ’іе Т„ ші\. п І(к х Т) — аэродинамическая постоян¬ 
ная времени снаряда по курсу, характеризующая ско- 




ростъ разворота снаряда в горизонтальной плоскости при появлении 
угла скольжения. В зависимости от массы, скорости и аэродинами¬ 
ческих характеристик снаряда постоянная времени Т ѵ изменяется 
от нескольких секунд до долей секунды [8]. 

Уравнение .моментов характеризует вращательное 
движение снаряда вокруг центра масс. Это уравнение имеет вид: 

І у ф к = М у , где І у —- момент инерции снаряда относительно оси у сн 

связанной системы координат; ф к — угловое ускорение вращательно¬ 
го движения; М у — суммарный аэродинамический 
вращающий момент, который складывается из статического 
Ма с , демпфирующего М ф -, активного вращающего М^ н и возмуща¬ 
ющего аэродинамического М в моментов. 

Статический момент М а — есть момент боковой 

С 

аэродинамической силы Р в относительно центра масс О (см., рис. 1.19). 
При малых углах скольжения (<х с < 20°) статический аэродинами¬ 
ческий момент приблизительно пропорционален <х с 

М ае ~ — к 2 а с . (1.4.5) 

Знак минус в^выражении (1.4.5) отражает тот факт, что при рас¬ 
положении центра приложения аэродинамических сил В позади 

центра масс сила Р в стремится развернуть ось снаряда так, чтобы 
уменьшить угол скольжения. За счет этого обеспечивается стати¬ 
ческая устойчивость снаряда. Если же центр приложения 
аэродинамических сил находится впереди центра тяжести, то снаряд 
статически неустойчив, так как вызываемый углом 
скольжения момент будет приводить к увеличению угла скольжения. 
Статически неустойчивые снаряды не могут нормально двигаться без 
системы управления. Снаряд, у которого центр приложения аэродина¬ 
мических сил и центр масс совпадают, называется нейтраль¬ 
ным. В дальнейшем для конкретности будет иметься в виду случай 
статически устойчивого снаряда. 

Демпфирующий момент пропорционален угловой 
скорости вращения снаряда вокруг оси у С11 

М- =— /с 3 ф к (1.4.6) 

и вызывается торможением вращающегося снаряда о воздух. 

Активный вращающий момент создается аэроди¬ 
намической силой руля Р Р 2 (см. рис. 1.19). При нормальном режиме 
полета, когда 6 Н 20°, активный вращающий момент попорционален 
6 Н : 

Мл /с 4 6 н . (1-4.7) 

Н 

Таким образом, уравнение моментов принимает, вид 

1у фк ~ ^2 к 3 Фн Н - '^4 М в . (1.4.8; 

Уравнение моментов (1.4.8) преобразуем к виду, дающему непо¬ 
средственную связь между 6 :г и а с . Для этого в (1.4.8) подставим 
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уравнение связи углов: <р к = у сн + а с (рис. 1.22), а затем восполь¬ 
зуемся уравнением сил (1.4.4). В результате получим 


і де 



0 2 _+ * ѵ , 

^ п у 

ІуТѵ 


(1 = 


Іу\- к зТ ѵ 


2 ~\/Т ѵ Іу (ас 3 + к 2 Т ѵ ) 



- (1-4.9) 


Поскольку управляемый снаряд является звеном контура управ¬ 
ления, для его описания удобно использовать структурные схемы, 
широко применяемые в теории автоматического регулирования. 



І‘ік\ 1.23. Структурная схема, описывающая движение крестокрылого снаряда 

в горизонтальной плоскости. 

Уравнениям (1.4.9) и (1.4.4) соответствует структурная схема, 
изображенная на рис. 1.23 (р — оператор дифференцирования). 

II. 'і этой структурной схеме отмечены два независимых входных воз¬ 
мущения: угол поворота руля 6 Н и возмущающий аэродинамический 
момент М в . Согласно (1.4.9) оба этих возмущения могут быть объедине¬ 
ны в единое внешнее воздействие (8 Н + М в /а^І у ). Уравнение (1.4.9) 
и соответствующее ему первое звено на структурной схеме рис. 1.23 
оіражают связь этого внешнего воздействия с углом скольжения 
и г . Второе звено на структурной схеме отображает уравнение (1.4.4) 
и указывает на связь между углом скольжения и направлением век- 
юра скорости Усн. 

Как видно из уравнения (1.4.9) и из рис. 1.23, динамические 
свойства снаряда, отражающие зависимость угла скольжения а 0 
от угла отклонения руля 8 Н , описываются колебательным звеном. 
Частота собственных колебаний / 0 = (о 0 /2я этого 
тема для крестокрылого снаряда обычно составляет доли или еди¬ 
ницы герц [10]. Коэффициент демпфирования коле- 
оаішй д, для одних ракет весьма мал: <і = 0,1-т-0,15 [6], а для других 
может достигать значений порядка единицы [8]. 

Структурная схема, описывающая движение крестокрылого сна¬ 
ряда в вертикальной плоскости (рис. 1.24), подобна рассмотренной. 
Вместо угла отклонения руля направления б н в этом случае фигури¬ 
рует угол отклонения руля-высоты 8 В , вместо угла скольжения а с — 
угол атаки а а , вместо угла отклонения траектории у сн — угол нак¬ 
лона траектории ус Н - Особенностью структурной схемы движения 
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в вертикальной плоскости является наличие постоянных внешних 
воздействий 8 0 и а 0 , добавляемых соответственно к углам б в и а 
для учета действия силы веса снаряда 111]. При а а = а 0 обеспечивается 
создание подъемной силы, компенсирующей вес снаряда. 

Обычно углы а 0 и 8 0 малы, их влиянием при расчетах иногда пре¬ 
небрегают. Параметры передаточных функций крестокрылого снаряда 
для движения в обеих плоскостях имеют одинаковый порядок величин. 



Рис. 1.24. Структурная схема, описывающая движение крестокрылого снаряда 

в 'продольной (вертикальной) плоскости. 


При движении в вертикальной плоскости передаточная функция 
плоскокрылого снаряда имеет тот же вид, что и для крестокрылого 
снаряда. 

Движение как плоскокрылого, так и крестокрылого снаряда 
по крену описывается уравнением моментов вокруг продольной оси 
снаряда. Так как центр масс и центр приложения аэродинамических 
сил лежат на продольной оси, то статический аэродинамический мо¬ 
мент вокруг этой оси равен нулю. Поэтому снаряд при движении 


> 

а г 

Рис. 1.25. Структурная схема, ' описывающая 


РПуР+1) 

движение снаряда по крену. 


по крену является нейтральным, соответствующая передаточная функ¬ 
ция от угла отклонения элеронов 6 0 до угла крена (рис. 1.25) содер¬ 
жит интегрирующее и инерционное звено (а не колебательное, как при 
движении вокруг других осей). 

Для движения плоскокрылого снаряда в боковой плоскости 
уравнение сил составляется аналогично (1.4.1) и имеет вид (см. рис. 
1 . 21 ) 

Усн = — ^5ІПѴ кр . 

При малых углах крена имеем 

Р со 5 у кр ^ Р « О --- т§; зіп у кр ^ у кр , 
и, следовательно, 

Ѵсн= і* Ѵкр 

Ѵт ѵ 
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Этому уравнению соответствует структурная схема, изображенная 
па рис. 1.26. 

На рисунках 1.23-1-1.26 изображены простейшие структурные схе¬ 
мы, полученные в результате ряда упрощающих предположений. При 
уточненном анализе ряд упрощений может быть снят. В частности, 
в некоторых случаях существенным является учет непостоянства 
модуля вектора скорости снаряда при изменении угла атаки или 
скольжения. При движении в вертикальной плоскости в результате 
изменения 


Рис. 1.26. Структурная схема, отображаю¬ 
щая связь угла крена и направления векто¬ 
ра скорости снаряда. 



модуля вектора скорости появляются так называемые ф у г о и д- 
п ы е колебания угла наклона траектории снаряда (при практически 
постоянном угле атаки). Эти колебания имеют большой период 
и слабое затухание [8, 19]. 


3. Автопилот 

Автопилот является частью системы управления снарядами. 
()и определяет связь радиоаппаратуры с рулевыми органами снаряда. 
Автопилот содержит каналы управления курсом, тангажом и креном. 
В простейшем случае (у крестокрылых снарядов) каналы курса и тан¬ 
гажа аналогичны и работают независимо друг от друга, поэтому 
рассмотрим один из них (например, канал курса). 



Рис. 1.27. Упрощенная функциональная схема автопилота. 

Канал автопилота в простейшем случае (рис. 1.27) состоит из уст¬ 
ройства формирования команды, чувствительных элементов (датчи¬ 
ком), разностного звена и исполнительного устройства (силового -при¬ 
вода). 

С помощью радиоаппаратуры системы управления вырабатыва¬ 
ния сигнал рассогласования А и, который поступает 
на усіройство формирования команды, где преобразуется в командный 
сигнал и к? Путем алгебраического суммирования командного и к 
и стабилизирующих сигналов и ст с датчиков обра¬ 
зуется управляющий сигнал и у , подаваемый на силовой 
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привод. Конструктивно устройство формирования команд и разност¬ 
ное звено объединены в едином блоке, называемом усилитель- 
преобразователь. В общем случае функциональная схема 
автопилота сложнее показанной на рис. 1.27: управляющий сигнал 
и у связан с сигналами и к и и ст с помощью нелинейного интегро-диффе- 
ренциального оператора., В дальнейшем, однако, ограничимся рассмот¬ 
рением упрощенной функциональной схемы автопилота, изображенной 
на рис. 1.27. 

Автопилот решает следующие основные задачи: 

1. Обеспечивает функциональную связь между сигналом рассог¬ 
ласования Аи и углом отклонения руля 6 Н . 

2. Противодействует разворотам снаряда, которые могут воз¬ 
никать из-за аэродинамических возмущений. 

3. Стабилизирует передаточные числа снаряда, т. е. 
коэффициенты пропорциональности между сигналом рассогласования 
и соответствующими углами или угловыми скоростями. Без принятия 
специальных мер передаточные числа изменялись бы в широких пре¬ 
делах из-за зависимости параметров передаточной функции снаряда 
от изменений массы снаряда, высоты и скорости полета и т. д. 

4. Улучшает и стабилизирует динамические характеристики сна¬ 
ряда как объекта управления, например, обеспечивает оптимальный 
коэффициент демпфирования. 

Последние три задачи решаются с помощью контуров ста¬ 
билизации- снаряда (см. § 1.4.4), в состав которых и входит 
автопилот. Помимо перечисленного, в автопилоте может производиться 
ограничение поперечного ускорения снаряда с помощью ограничения 
величины командного сигнала, а в случае плоскокрылого снаряда, 
кроме того, обеспечение нужных для координированного разворота 
углов отклонения рулей тангажа и курса. Рассмотрим устройство 
и принцип действия основных элементов автопилота. 

Силовой привод предназначен для усиления мощности 
управляющего электрического сигнала и преобразования его в меха¬ 
ническое перемещение рулей. Основным элементом электрического 
силового привода является электродвигатель с редуктором. Переда¬ 
точная функция двигателя в первом приближении может быть описана 
интегрирующим звеном (от управляющего напряжения до угла пово¬ 
рота руля): 

Ф Э д ІР) = к эд ІР- (1.4.10) 

Иногда силовой привод строится по разомкнутой схеме (без об¬ 
ратной связи). В этом случае передаточная функция силового привода 
также имеет вид (1.4.10). Однако чаще используется жесткая обратная 
связь с помощью потенциометра, с которого снимается напряжение, 
пропорциональное углу поворота руля (рис. 1.28). Подобный силовой 
привод является замкнутой системой автоматического регулирования. 
Его передаточная функция соответствует инерционному звену. Значение 
постоянной времени этого звена у современных автопилотов равно (0,1— 
0,3) сек. [3]. Это время меньше длительности переходных процессов 
при наиболее быстрых маневрах снаряда. В связи с этим силовой 
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привод с жесткой обратной связью в первом приближении можно 
считать безынерционным. 

Вместо электродвигателя в силовом приводе могут также исполь¬ 
зоваться пневматические или гидравлические рулевые машины. 

I Ісредаточные функции этих устройств, в принципе, такие же, как 
у электродвигателя. 



Рис. 1 . 28 . Функциональная схема силового привода. 


Чувствительные элементы (датчики) предназна- 
■н'ііі.і для выработки стабилизирующих сигналов. Рассмотрим кратко 
\сіройство и принцип действия основных типов датчиков. Датчики 
\ і .новых отклонений снаряда относительно невращающейся гироско¬ 
пической системы координат Ох т у г г т строятся с помощью пози¬ 
ционных гироскопов (рис. 1.29). Ротор гироскопа, вра- 
пі.ііоіцийся относительно своей главной осилс г , укреплен в двух рамках 
і .ірдашюго подвеса, свободно вращающихся относительно осей у ѵ 
и . ... I Іринцип действия^ позиционного гироскопа основан на свойстве 
\< ииічпвости направления его главной оси. При появлении угла 
и .к ну осью снаряда и главной осью гироскопа жестко закрепленный 
и. і корпусе потенциометр Я повернется относительно движка Д, свя- 
мііііою с осью гироскопа у ѵ (рис. 1.29). В результате выходное напря- 
і ' пне датчика и вых будет изменяться пропорционально углу откло- 
іи іпі'.і корпуса в гироскопической системе координат 0х ѵ у т г Г . 

1 1. а т ч и к и угловых скоростей вращения снаряда 
• ірм-пея на основе скоростных гироскопов (рис. 1.30). 

I і "Р іироскопа на рис. 1.30 вращается вокруг оси х т . Если снаряд 
и і'іін і ра шорачиваться вокруг оси у т , возникнет гироскопический мо- 

. .. третьей оси г г [19], который будет поворачивать 

г ' и \ і и рос копа до тех пор, пока момент за счет деформации пружины 
' 111 1 \ р.ппюиеснт гироскопический момент. Для гашения колебаний 

.."па применяется демпфер. Так как гироскопический момент 

["•'і .. пропорционален угловой скорости вращения оси у ѵ , 

. . ни ірі 11 а рамки, а следовательно, и напряжение с выхода датчика 

ы <'\ і' і п (меняться пропорционально этой угловой скорости. 
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Линейные ускорения измеряют с помощью аксе¬ 
лерометров. Простейший акселерометр изображен на рис. 1.31. 
Если снаряд развивает ускорение вдоль оси г, то под действием инер¬ 
ции груз т отклоняется относительно корпуса снаряда. Сила, растяги¬ 
вающая пружину, а следовательно, величина отклонения движка 
потенциометра от средней точки и напряжение « вых будут пропор¬ 
циональны ускорению. С помощью акселерометров можно также из¬ 


мерять углы атаки и скольжения (последний — для крестокрылого 



снаряда), так как угол скольжения 
крестокрылого снаряда а с пропор¬ 
ционален горизонтальной составляю¬ 
щей поперечного ускорения а сн у сн 
(см. § 1.4.2), а угол атаки а а (за 



Рис, 1.29. К пояснению принципа Рис. 1.30. К пояснению принципа дей- 
действия позиционного гироскопа, ствия скоростного гироскопа. 


вычетом угла атаки горизонтального полета а 0 ) пропорционален со¬ 
ставляющей поперечного ускорения в вертикальной плоскости. 

Иногда для измерения углов атаки и скольжения применяют 
флюгерные датчики. Простейший флюгер состоит из плас¬ 
тинки, ориентирующейся по направлению воздушного потока. Следо¬ 
вательно, с помощью флюгерного датчика можно определить угол 
между осью снаряда и направлением воздушной скорости. Воз¬ 
душная скорость отличается от истинной скорости 
(относительно Земли) на величину скорости ветра. Следовательно, 
при наличии ветра измеренные флюгером углы атаки и скольжения 
также будут отличаться от истинных. Если, однако, скорость снаря¬ 
да много больше скорости ветра, эта разница несущественна. 

Помимо рассмотренных датчиков, иногда применяют д а' т- 
чики модуля воздушной скорости, ускори¬ 
те л ь н о-с коростные гироскопы и другие чувствитель¬ 
ные элементы [8]. 

Длительность переходных процессов во всех датчиках значитель¬ 
но меньше времени установления стационарного движения снаряда 
после поворота рулей, поэтому датчики в системах управления обычно 
могут рассматриваться как безынерционные звенья. 
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Устройство формирования команды (счет¬ 
но-решающий прибор) предназначено для функционального преоб¬ 
разования командного сигнала. Так, например, для повышения по¬ 
рядка астатизма системы управления в устройстве формирования ко¬ 
манды в командный сигнал может добавляться интеграл,а для 
обеспечения устойчивости — 
производные этого сигнала 
и т. д. 

Устройство формирования 
команды входит в состав авто¬ 
пилота в случае, когда команд¬ 
ный сигнал полностью форми¬ 
руется на снаряде, т. е. при 
автономном управлении, само¬ 
наведении и радиотеленаведе- 
ппн. При командном управле¬ 
нии устройство формирования 
команды располагается на пунк- 
к‘ управления. 

Алгоритм работы и структура устройства формирования коман¬ 
ды определяются при рассмотрении контура управления движением 
снаряда по траектории. 
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Рис. 1.31. К пояснению принципа дей¬ 
ствия простейшего акселерометра. 


4. Контур стабилизации снаряда 

•» 

Функции контура стабилизации перечислены при формулирова¬ 
нии задач автопилота в пунктах 2, 3 и 4. 

На снаряде имеется три контура стабилизации — по крену, 
по курсу и по тангажу. Начнем с контура стабилиза¬ 
ции крена снаряда. У крестокрылых снарядов необходимо 
поддерживать нулевой угол крена, а у плоскокрылых — угол крена 
должен быть равен заданному, определяемому командным сигналом 
крена и кр . 

Рассмотрим вначале контур стабилизации крена плоскокрылого 
і наряда. Основным элементом контура стабилизации крена (рис. 1.32) 
является позиционный гироскопический датчик, входящий в состав 
.ів юпилота. При появлении угла крена у Іф на выходе этого датчика 
появляется стабилизирующее напряжение и у = к у у Іф , которое 

пион* суммирования (с отрицательным знаком) с командным напряже¬ 
нием « 1ф образует управляющий сигнал и у , поступающий на силовой 
привод. Силовой привод будем считать безынерционным звеном с ко- 
•ффпцпеитом передачи к сл . Под действием управляющего сигнала 
• иловой привод отклонит элероны на угол 6 Э , что приведет к измене¬ 
нию угла крена у Іф (связь между углами 6 Э и у кр определяется струк- 
і\рпон схемой рис. 1.25). Таким образом, замыкается система стаби- 
ііі і.іцпи угла крена (сплошные линии на рис. 1.32). Вычислив по из- 
і" « піым правилам передаточную функцию этой системы, можно убе- 
. .ея, что опа соответствует колебательному звену. Следовательно, 
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установившееся значение угла крена пропорционально командному 
сигналу и кр . Как правило, коэффициент демпфирования в этом коле¬ 
бательном звене мал. Для обеспечения оптимального коэффициента 
демпфирования с помощью скоростного гироскопа с передаточной 
функцией Ку р вводят стабилизирующий сигнал пропорцио¬ 

нальный угловой скорости (у кр ) вращения снаряда вокруг продольной 
оси лс сн . Эта цепь на рис. 1.32 показана пунктирной линией. 



Рис. 1.32. Структурная схема контура стабилизации крена снаряда. 

В случае крестокрылого снаряда система автоматической стаби¬ 
лизации крена подобна рассмотренной, однако командный сигнал 
по крену здесь не подается (и кр = 0), следовательно, и установившееся 
значение угла крена у кр равно нулю. 

Иногда элероны у крестокрылого снаряда совмещают с рулями. 
Такие рулевые органы называются элевонами. При отклонении 
элевонов в одну сторону они выполняют функции рулей, а при откло- 



Рпс. 1.33. Структурная схема контура стабилизации курса крестокрылого снаряда. 


нении в разные — функции элеронов. Для управления элевонами 
стабилизирующий сигнал крена (разнополярный для двух рулей) 
должен суммироваться с однополярным командным.сигналом для обоих 
рулей (например, с командным сигналом по тангажу). 

Перейдем к рассмотрению контура стабилизации 
курса крестокрылого снаряда (рис. 1.33). В простейшем случае 
для управления курсом можно подавать командный сигнал на силовой 
привод непосредственно (без суммирования со стабилизирующими 
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сигналами). В этом случае при безынерционном силовом приводе 
угол отклонения рулей курса 6 Н пропорционален командному сигналу 
и к . Следовательно, командному напряжению пропорциональны так¬ 
же установившиеся значения углов скольжения а с и угловой ско¬ 
рости у сн (см. рис. 1.33). Подобный простейший способ бокового уп¬ 
равления, однако, имеет ряд недостатков. Из-за малого коэффициента 
собственного демпфирования снаряда <1 переходный процесс по углу 
скольжения будет носить сильно выраженный колебательный характер. 
Для успокоения колебаний применяют гибкую обратную связь. 
Эта связь осуществляется с помощью скоростного гироскопического 
датчика, который вырабатывает стабилизирующий сигнал и^ . 

Стабилизирующий сигнал со скоростного гироскопа пропорционален 
угловой скорости поворота корпуса снаряда ф к . Поэтому 


и ч>к К Ч>к _ Л ф к ^ К ‘ 

Стабилизирующий сигнал алгебраически суммируется с командным 
сигналом и к , и их сумма и у подается на силовой привод. Если учесть, 
что согласно рис. 1.22 <р к = 
а с + у С н> то гибкая об¬ 
ратная связь замыкает кон¬ 
тур стабилизации, как пока¬ 
зано на структурной схеме 
рис. 1.33 сплошными линия¬ 
ми. Таким образом, полу¬ 
чается замкнутая система ав¬ 
томатического управления— 
звено Автопилот — 

Снаряд. Эквивалентная структурная схема этого звена содержит 
колебательное и интегрирующее звенья (рис. 1.34), так же, как и 
структурная схема снаряда без автопилота (рис. 1.23). Параметры 
интегрирующего звена (Т ѵ ) на обеих структурных схемах одинаковы, 
а параметры колебательного звена — разные. Подбирая коэффициент 
передачи скоростного гироскопического датчика к- (рис. 1.33), 

можно обеспечить оптимальный коэффициент демпфирования (іа— с 
тепа Автопилот —Снаряд, равный ^ 0ПТ = 0,5-^-0,7 [10]. 

Собственная частота колебаний сод_с звена Автопилот — Снаряд 
оказывается при этом несколько большей собственной частоты коле¬ 
баний снаряда ш 0 . Частота сод—с при фиксированном (іа— с = ^ опт 
характеризует полосу пропускания звена Автопилот—Снаряд. Иногда 
желательно расширить эту полосу пропускания, т. е. увеличить сод_с. 

< '■ этой целью используется дополнительная цепь обратной связи в кон- 
і у ре стабилизации (пунктир на рис. 1.33), образующаяся при добав¬ 
лении сигнала у от датчика-акселерометра. Структурная схема 

тепа Автопилот—Снаряд при этом по-прежнему приводится к виду, 
н к Сраженному на рис. 1.34. Варьируя соответствующим образом 
коэффициентами передачи датчиков к ю и к- , можно добиться увели¬ 
чении (і>А—С При оптимальном СІА-С — гіопт- 
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Рис. 1.34. Структурная схема звена Автопи 

лот — Снаряд. 




На рис. 1.35 показан примерный вид частотных характеристик 
снаряда от и к до а с -(кривая 1), звена Автопилот—Снаряд от и к до а с 
с применением одного скоростного гироскопического датчика (кри¬ 
вая 2) и с применением датчиков на основе скоростного гироскопа 
и акселерометра (кривая 3). Для хорошего качества управления дви¬ 
жением снаряда необходимо, чтобы длительность переходного процес¬ 
са при повороте была бы пренебрежимо мала по сравнению с временем 
маневра снаряда на траектории. Быстрота поворота в рассмотренном 
контуре стабилизации характеризуется временем установления угла 
скольжения, которое будет тем меньше, чем шире полоса пропускания, 
определяемая частотной характеристикой (рис. 1.35). 



Рис. 1.35. Примерный вид частотных х&рак- 
. теристик от «к до а с : 

1 — снаряда; 2 — звена А — С с применением 
скоростного гироскопического датчика; 3 — звена 
А—С с применением датчиков на основе скорост¬ 
ного гироскопа и акселерометра. 


Рис. 1.36. Структурная схема зве¬ 
на Автопилот — Снаряд с жесткой 
обратной связью. 


При рассмотрении движения центра масс снаряда в первом приб¬ 
лижении пренебрегают временем установления угла скольжения, 
т. е. заменяют колебательное звено в структурной схеме рис. 1.34 
безынерционным звеном с коэффициентом передачи к с п <Ѵ<*> 2 а— с- 

При этом угловая скорость^вращения вектора скорости у сн пропорцио¬ 
нальна командному] сигналу и к . Коэффициент пропорциональности 
между ними (передаточное число звена Автопилот—Снаряд), равный 
к с п а ь Іи?А-сТ ѵ , зависит от массы снаряда, скорости, высоты полета 
и других аэродинамических факторов и изменяется в значительных 
пределах. Если не принять специальных^мер, то в такое же число раз 
будет изменяться и общий коэффициент передачи в контуре системы 
управления движением снаряда, что приведет к ухудшению качества 
управления, а иногда и к неустойчивости. Для стабилизации коэффи¬ 
циента передачи в автопилот вводят жесткую обратную связь, которая 
осуществляется с помощью позиционного гироскопа (рис. 1.36), 
дающего сигнал' и^ к , пропорциональный углу ' <р к (коэффициент пе¬ 
редачи /Сф к ). При этом передаточная функция звена Автопилот— 
Снаряд принимает вид, соответствующий инерционному звену 


Фл-с(р) = 


Ѵсн (Р> 
и к ( Р ) 


К А —С 

1 + Р 7 а—с 


(1.4.11) 


56 





где 


к А-с — 


1 


'Фк 


Та-' 


М А — С^ѵ + к с п К Ч> К "^ Ѵ 


к с п °б к ф к 


(1.4.12) 


Из выражений (1.4.11) и (1.4.12) видно, что передаточное число 
звена Автопилот—Снаряд ка—с теперь определяется коэффициентом 
передачи позиционного гироскопического датчика /с ф ^ и не зависит от 

механических и аэродинамических характеристик собственно снаряда. 
От этих характеристик зависит, правда, постоянная времени звена 
Та— с, однако при правильно спроектированной системе управления 
изменения Та -с в определенных пределах оказывают меньшее влия¬ 
ние на качество управления и устойчивость, чем изменение передаточ¬ 
ного числа звена Автопилот—Снаряд. 

Вместе с тем величина Та— с, как будет показано далее, огра¬ 
ничивает возможности расширения полосы пропускания контура 
управления движением снаряда, что необходимо для уменьшения дина¬ 
мических ошибок наведения. Из (1.4.12) видно, что Та—с^>Т ѵ . 

Для снижения Та— с необходимо уменьшать Т ѵ и увеличивать 
глубину жесткой обратной связи, т. е. величину к с п #бКф к . При 

(о 2 а_с/к с п^бКфк С 1 из (1.4.12) имеем 7д-с ~ Т ѵ . 

При подаче постоянного командного напряжения и к в случае 
применения жесткой обратной связи вектор скорости снаряда после 
затухания переходного процесса отклонится от первоначального поло¬ 
жения, согласно (1.4.11), на угол у сн = ы к ка-с■ При отсутствии 
же жесткой обратной связи постоянное командное напряжение и к 
приведет к линейному нарастанию угла у сп , т. е. к движению снаряда 
по дуге окружности. 

Применение жесткой обратной связи ведет к снижению порядка 
астатизма системы управления, поскольку в передаточной функции 
звена Автопилот—Снаряд устраняется интегрирующий множитель. 
Если это недопустимо, то вводят интеграл в другое место контура, 
например, в устройство формирования команды. 

Ко нтур стабилиз а ц ии тангажа крестокрылого 
и плоскокрылого снарядов подобен рассмотренному. 

Контур стабилизации курса плоскокрылого сна¬ 
ряда имеет некоторые особенности, связанные с необходимостью вве¬ 
дения угла крена. 


§ 1.5. ОСОБЕННОСТИ СИСТЕМ РАДИОУПРАВЛЕНИЯ СНАРЯДАМИ 

КАК ЗАМКНУТЫХ СЛЕДЯЩИХ СИСТЕМ 

Из рассмотрения различных способов радиоуправления движе¬ 
нием снарядов (§ 1.3) видно, что во всех случаях система управления 
представляет собой замкнутый контур. В любой системе радиоуправ¬ 
ления положение снаряда в пространстве измеряется радиотехни- 
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ческими устройствами, показания которых определяют величину 
команды, действующей на рули. Рули изменяют направление движе¬ 
ния, а следовательно, и пространственное положение снаряда. Таким 
образом, контур замыкается. Поэтому для изучения работы системы 
радиоуправления используются методы теории автоматического регу¬ 
лирования. 

Контур системы управления состоит из звеньев, отображающих 
связи между различными переменными величинами, характеризую¬ 
щими движение снаряда. Графическое изображение этих связей с по¬ 
мощью условных обозначений образует стуктурную схему контура 
управления. Некоторые примеры структурных схем, соответствующих 
вращательному движению снаряда относительно его центра масс, 
были рассмотрены в предыдущем параграфе. Здесь мы, главным 
образом, будем интересоваться контурами, определяющими движение 
центра масс по траектории. Такие контуры называют внешними 
в отличие от контуров стабилизации, которые являются внутрен¬ 
ними. 

Внешний контур системы радиоуправления снарядом имеет ряд 
особенностей. Прежде всего в состав этого контура обязательно вхо¬ 
дит уже рассмотренное ранее звено Автопилот—Снаряд. Входом 

- ^ 

этого звена можно считать вектор сигнала рассогласования А и иЛи 


командного сигнала а выходом — угол у сп , определяющий нап¬ 
равление вектора скорости. Второе звено контура связано с наличием 
в системе радиоустройств. Радиоустройства обеспечивают информа¬ 
ционную связь между различными объектами системы, разнесенны¬ 
ми в пространстве на значительные расстояния. Характеристики 


радиоустройств существенно влияют на параметры контура управле¬ 
ния, что необходимо учитывать при их проектировании. С точки зре¬ 
ния радиоинженера удобно выделить все звенья контура, параметры 
которых определяются радиоустройствами, и рассматривать их как 
специфические радиозвенья. Обобщая различные случаи, 
можно сказать, что в контуре системы радиоуправления всегда имеет¬ 
ся сложное радиозвено, входом которого являются координаты сна- 

- ^ 

ряда и цели, а выходом — сигнал рассогласования А и или командный 


сигнал и к . Третье звено внешнего контура управления назьюается 
кинематическим. Оно не связано с какой-либо аппаратурой, а опреде¬ 
ляет соотношения между различными координатами и параметрами 
движения снаряда и цели. Кинематические звенья в структурных схе¬ 
мах внешнего контура указывают связь между выходом звена Авто¬ 
пилот—Снаряд (усн) и координатами, являющимися входом радио¬ 
звена. 

Различным способам~радиоуправления, вообще говоря, соответ¬ 
ствуют различные структурные схемы внешних контуров. Однако, 
если выделить только самые общие их признаки, то можно рас¬ 
сматривать две характерные схемы, первая из которых соответствует 
командному радиоуправлению І-типа (КРУ-І) и радиотеленаведению 
(рис. 1.37, а), вторая—КРУ-П и самонаведению (рис. 1.37,6). 
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Проследим образование структурной схемы рис. 1.37, а на при¬ 
мере командного радиоуправления (КРУ-І) (см. § 1.3). В этом случае 
в состав радиозвена входят радиовизиры цели и снаряда, которые 


измеряют соответствующие координаты ф ц ; ф сн (азимуты, углы места, 
дальности). Работа радиовизиров описывается уравнениями, связы¬ 
вающими измеряемые координаты и их приборные аналоги на выходе 
измерительных устройств, входящих в данном случае в состав слож¬ 
ного радиозвена. Приборные аналоги координат преобразуются в счет¬ 
но-решающем приборе, вырабатывающем команды управления. Зти 
команды по командной радиолинии передаются на борт снаряда, пре- 



Рис. 137. Внешние контуры для систем управления снарядом: 
а — радиотеленаведения и КРУ-І; б — самонаведения и КРУ-П. 

образуясь в бортовом приемнике в командное напряжение и к . Урав¬ 
нения, описывающие работу радиовизиров, счетно-решающего прибора 
и командной радиолинии, могут быть объединены в единое уравнение 
сложного радиозвена 

^К“/р(Фц> Фен)’ (1.5.1) 

Это уравнение и определяет закон управления (1.2.1) для рассматри¬ 
ваемого случая. 

Звено Автопилот—Снаряд, как показано в § 1.4, описывается 
дифференциальным уравнением вида 

Ѵсн = /а-с (^к) - (1.5.2) 

Наконец, для замыкания контура необходимо дббавить кинематичес¬ 
кое уравнение, связывающее угол вектора скорости (у сн ) с координа¬ 
тами снаряда, которые могут быть измерены радиовизиром 

(1.5.3) 
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^сн /к з ѴѴсн)* 








При радиотеленаведении структурная схема рис. І.37, а и общий вид 
описывающих ее уравнений сохраняются, однако, блок формирования 
команды (счетно-решающий прибор) в этом случае входит в состав 
автопилота, на который с выхода радиозвена подастся сигнал рассог¬ 


ласования А и. 

Структурная схема рис. 1.37, б характерна для таких способов 
радиоуправления, при которых координаты цели измеряются непо¬ 
средственно на снаряде. Радиозвепо в этом случае измеряет координа¬ 
ты цели относительно снаряда. Результаты измерения либо преобра¬ 
зуются в командное напряжение прямо на борту (при самонаведении), 
либо передаются на пункт управления, где вырабатывается соответ¬ 
ствующая команда (при КРУ-П). В первом случае на выходе радио¬ 
звена имеется сигнал рассогласования А и, а во втором случае — 
командный сигнал и к . Кинематическое звено в схеме рис. 1.37,6 


отражает связь между координатами цели ф ц , углом вектора скорости 

снаряда и координатой е, которая может непосредственно изме¬ 
ряться бортовым радиовизиром 


е ^/ кз (^ ц ; Ѵсн)- (1.5.4) 

Исследование контура системы управления обычно начинается- 
с составления структурной схемы и написания уравнений входящих 
в него звеньев. В общем случае система радиоуправления снарядом 
оказывается многоконтурной нелинейной нестационарной дискретной 
системой автоматического регулирования. Как правило, такая система 
не поддается строгому аналитическому решению и окончательные ре¬ 
зультаты получаются с помощью моделирования и натурных испыта¬ 
ний. Однако в ряде случаев, особенно на первых этапах проектиро¬ 
вания, целесообразно искать приближенные соотношения, максималь¬ 
но упрощая предмет исследования. 

Рассмотрим основные особенности контуров системы радиоуправ¬ 
ления и приведем краткую характеристику наиболее широко исполь¬ 
зуемых упрощений. 

Многоконтурность системы обусловлена, прежде все¬ 
го, наличием двух внешних контуров для управления движением 
центра масс снаряда в вертикальной и боковой плоскостях. Процессы 
в этих контурах, вообще говоря, влияют друга на друга. Кроме того, 
отдельные звенья каждого контура содержат внутренние замкнутые 
контуры. Так, внутри звена Автопилот—Снаряд имеется контур ста¬ 
билизации; радиовизир содержит контуры автоматического слежения 
за направлением прихода радиоволн, за временем прихода сигнала, 
за частотой сигнала, систему автоматической регулировки усиления 
и т. д. Строго говоря, все эти контуры взаимосвязаны и в совокупности 
должны описываться единой системой уравнений высокого порядка. 
При приближенном анализе, прежде всего, полагают, что движение 
в боковой и вертикальной плоскостях независимы, и рассматривают 
контуры управления по курсу и тангажу независимо друг от друга. 
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Такое допущение основано на предположении о том, «по оси іммгрн 
тельной, командной и исполнительной систем координат остаются па¬ 
раллельными в течение всего времени наведения. В этом случае дви¬ 


жение снаряда в одной плоскости связано только с командой курса, 
а в другой —с командой тангажа. При последующем анализе прихо¬ 
дится учитывать скручивание систем координат. Скручивание систем 
координат возникает, например, при декартовом управлении при 
возникновении крека снаряда. При этом команда на рули курса 
будет влиять на движение снаряда в обеих плоскостях. В результате 
оба внешних контура оказываются связанными тем сильнее, чем^больше 
угол крена. Скручивание возникает также и при идеальной стабили¬ 
зации крена за счет вращения измерительной системы координат вокруг 
оси, направленной на снаряд. Скручивание не только усложняет 
анализ системы, но, что особенно важно, ухудшает управление. При 
малых углах скручивания снаряд все же возвратится на требуемую 
траекторию, правда по несколько удлиненному пути и за соответственно 
большее время, при больших же углах — может полностью нарушить¬ 
ся устойчивость управления. В связи с этим обычно принимают меры 
к уменьшению влияния скручивания, вводя соответствующие поправ¬ 
ки. Именно это и позволяет пренебрегать скручиванием в первом 
приближении. 

Однако и при рассмотрении движения лишь в одной плоскости 
система управления еще остается многоконтурной. Дальнейшие уп¬ 
рощения могут быть сделаны за счет «развязки» различных движений 
по быстродействию. Так например, при изучении внешнего контура 
управления движением снаряда, в первом приближении можно пре¬ 
небречь сравнительно быстрыми процессами внутри контура стабили¬ 
зации, а также переходными процессами во внутренних контурах 
радиовизиров. В результате внутренние контуры могут быть заменены 
безынерционными звеньями. Наоборот, при изучении быстрых пере¬ 
ходных процессов во внутренних контурах можно в первом приближе¬ 
нии пренебречь изменениями во внешнем контуре, считая его разомкну¬ 
тым. Часто также пренебрегают влиянием медленных процессов за счет 
фугоидных колебаний снаряда. 

Нелинейность системы управления связана прежде всего 


с ограниченностью максимальной величины поперечного ускорения 
снаряда. Нелинейность наиболее сильно проявляется при больших 
отклонениях переменных от номинальных значений. Так, например, 
в начале процесса управления, после включения системы, снаряд, 
отрабатывая большую начальную ошибку, может развивать макси¬ 
мальное поперечное ускорение и некоторое время двигаться по дуге 
окружности. При этом звено Автопилот—Снаряд будет существенно 
нелинейным. Возможны также большие возмущения из-за организо¬ 
ванных радиопомех или резких маневров цели, когда переменные ве¬ 
личины в контуре управления выходят за пределы линейных участков 
характеристик звеньев. Однако на этапе наведения, при отсутствии 
больших возмущений, обычно допустимо считать все отклонения 
малыми, линеаризировать характеристики звеньев и рассматривать 
контур управления в линейном приближении. 
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Йестационарность системы весьма существенна 
на участке разгона снаряда, когда сильно меняется его скорость. 
На остальных участках нестационарность из-за переменных парамет¬ 
ров снаряда в значительной мере компенсируется с помощью конту¬ 
ра стабилизации. Весьма значительным может быть влияние неста¬ 
ционарное™ в кинематических связях. Дело в том, что в кинематичес¬ 
кие уравнения в качестве параметра обычно входит дальность между 
пунктом управления и снарядом или между снарядом и целью. Изме¬ 
нение дальности в процессе наведения и делает уравнения нестацио¬ 
нарными. В системах командного радиоуправления (КРУ-І), а также 
при радиотеленаведении эта нестационарность компенсируется путем 
введения специальной переменной поправки в счетно-решающий при¬ 
бор. В системах самонаведения обычно такой компенсации не про¬ 
изводится, что в ряде случаев вынуждает рассматривать такие системы 
как нестационарные уже в первом приближении, особенно на участ¬ 
ках непосредственного сближения с целью. Однако большей частью 
переменные параметры в звеньях изменяются достаточно медленно. 
Это позволяет рассчитывать контур с помощью метода замо¬ 
раживания "коэффициенте в. Согласно этому методу, си¬ 
стему рассчитывают как стационарную, а затем в полученное ре¬ 
шение подставляют значения коэффициентов как функций времени. 
Обычно достаточно проверить показатели качества работы системы 
для двух-трех значений коэффициентов. 

Дискретность системы возникает из-за дискретного харак¬ 
тера работы используемых цифровых счетно-решающих приборов, циф¬ 
ровых командных радиолиний, импульсных радиовизиров и т. д. Эту 
дискретность часто можно не учитывать, если тактовая частота соответ¬ 
ствующих устройств достаточно велика. Исключением являются случаи, 
когда дискретность связана со специально редкой передачей команд 
или с применением радиовизиров кругового обзора, когда поступление 
информации происходит дискретно с большим периодом. Подобные 
случаи исследуются с помощью методов теории дискретных систем [3]. 

Линеаризованная стационарная непрерывная система управления 
описывается соответствующей системой линейных дифференциальных 
уравнений с постоянными коэффициентами. Основные методы иссле¬ 
дования регулярных процессов в такой системе основаны на преобра¬ 
зовании Лапласа или Фурье. При этом звенья описываются переда¬ 
точными функциями или частотными характеристиками, а переменные 
величины — изображениями или спектрами. 

Задачи исследования контура системы управления главным об¬ 
разом заключаются в определении условий устойчивости и анализе 
ошибок управления. Ошибки могут быть найдены для любой из пере¬ 
менных, но основной интерес представляют параметры рассогласова¬ 
ния, характеризующие отклонения траектории от ‘ необходимой. 
Ошибки управления возникают из-за возмущений, действующих 
на контур, или из-за переходного процесса после включения при нену¬ 
левых начальных условиях. В структурной схеме ошибку управления 
всегда можно определить как величину на выходе соответствующего 
звена, входящего в состав контура. 
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Возмущения, действующие на контур управления, обусловлены 
тремя основными факторами: движением цели (ошибка, возникающая 
из-за движения цели, называется динамической); возмуще¬ 
ниями в радиозвене из-за естественных или организованных радиопо¬ 
мех; возмущениями в звене Автопилот—Снаряд (ветровые нагрузки, 
перекос тяги двигателей и др.). По характеру процесса возмущения 
могут быть квазирегулярными или случайными. 
Квази регулярным процессом иногда описывается изменение коорди¬ 
нат цели. Помеха, как правило, является случайным процессом. Ква- 
зирегулярное возмущение можно задать, например, в виде степенной 
функции времени 

2 (/) — йо (х^і -}- а 2 і* -г ... . (1.5.5) 

Такое возмущение в линеаризованной стационарной системе дает ус¬ 
тановившуюся ошибку управления, которая может быть записана как 

/ (і) = (/) -|" Ь-у2 (/) “I - Ъ 2 2 (/} “Ь •••, (1.5.6) 

где Ь 0 , Ь г , Ь 2 — коэффициенты ошибки, которые выражаются через 
параметры передаточной функции контура [3]. 

Если внешнее возмущение задано в виде случайного процесса, 
то ошибка управления также будет случайной. Наиболее часто в ка¬ 
честве характеристики т^кой ошибки используется ее дисперсия. 
В простейшем случае ищется установившаяся дисперсия, которая оп¬ 
ределяется через спектральную плотность мощности возмущения 
6 В (о)) как 


о 

где Ф к (/со) — комплексная частотная характеристика замкнутого 
контура, входом которого является точка приложения возмущения, 
а выходом — точка, в которой определяется ошибка управления. 
Во многих практических случаях спектральная плотность возмущения 
равномерна в достаточно широкой полосе. При этом можно принимать 
О в (со) = О в (0) и вычислять дисперсию ошибки как 


|О в (со)|Ф к (/о))| 2 с?ю, (1.5.7) 


с?~-^е„(0)рФ к (/«»)|»Жі>. (1.5.8) 

о 

В этих случаях закон распределения вероятностей ошибки управления 
можно считать нормальным независимо от закона распределения ве¬ 
роятностей возмущения. 

Реакцию контура на широкополосные случайные возмущения часто 
можно характеризовать эквивалентной ш у^м о в о й по¬ 
лосой контура, которая определяется как 



Ф 0 (/®) 


Фі (/со) 


1 + Фі.(/и) ’ 


(1.5.10) 



где 



Ф А (/со) — частотная характеристика разомкнутого контура. Пос¬ 
кольку практически используемые системы радиоуправления явля¬ 
ются астатическими, то Ф 0 (0) = 1. 

Если между выходом и точкой приложения возмущения имеются 
только безынерционные звенья с общим коэффициентом передачи к ІУ 
то формула (1.5.8) преобразуется к виду 


_ а 


О в ( 0 ) АР 


э 


к 


(1.5.11) 


поскольку в этом случае 


ФоО®) — ЯіФкО 40 ) • 


(1.5.12) 

В большинстве случаев требования к характеристикам контура 
для обеспечения малых динамических и случайных ошибок от помех 
оказываются противоречивыми. Поэтому при проектировании контура 

системы радиоуправления используются 
методы теории оптимальной фильтрации. 

Специфическими ошибками, харак¬ 
терными для систем радиоуправления 
снарядами, являются ошибки, возникаю¬ 
щие при скручивании систем коорди¬ 
нат. Рассмотрим скручивание, которое 
определяется неидеальностью стабили¬ 
зации управляемого снаряда по крену. 
Как видно из рис. 1.38, при возникно¬ 
вении угла крена у кр и при передаче на 
борт снаряда таких значений команд по 
курсу и тангажу, пропорционально ко¬ 
торым в исполнительной бортовой си¬ 
стеме координат создаются поперечные 
ускорения, соответственно т Хи> "и ку у , фактически получаемые сна¬ 
рядом ускорения в измерительной системе координат (полагаем, что 
взаимное скручивание измерительной и командной систем координат 
не имеет места) будут 



х 


Рис. 1.38. Скручивание измери¬ 
тельной и исполнительной си¬ 
стем координат при крене сна¬ 
ряда. 
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В соответствии с соотношениями (1.5.13), на рис. 1.39 изображе¬ 
на часть структурной схемьГс учетом влияния угла у кр . Из рис. 1.39 
видно, что в каналы курса и тангажа последовательно добавляются 
звенья с коэффициентом передачи со$ у кр и, кроме того, в них появля¬ 
ется междуканальная перекрестная связь с коэффициентом передачи 
± 5ІП у кр . 

Рис. 1.40 поясняет влияние угла крена у кр на траекторию движе¬ 
ния снаряда. Отметим, что плоскость чертежа на рис. 1.40 перпенди¬ 
кулярна кинематической траектории. Пусть, например, снаряд отк¬ 
лонился вверх от кинематической траектории и находится в точке А. 
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Визир снаряда фиксирует это отклонение, после чего формируется и пе¬ 
редается команда управления, пропорциональная отрезку АО, в соот¬ 
ветствии с которой на борту снаряда создается поперечное ускорение 


хю 


ни, А' 


При наличии угла крена у кр вектор оу п будет направлен 


по прямой АВ, поэтому в первом приближении можно считать, что 
проекция траектории движения снаряда на плоскость Ох ш */ и прохо¬ 
дит по этой прямой (для сравнения отметим, что при у кр = 0 проек¬ 
ция движения будет соответствовать прямой АО). В точке В формиру¬ 
ется новая команда управления/* величина которой пропорциональна 
отрезку ОВ, т. е. создается уско¬ 
рение до_ . При наличии крена » . 
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Рис. 1.39. Перекрестные связи в кон¬ 
туре управления из-за возникновения 

угла укр. 


Рис. 1.40. Проекция траектории движе¬ 
ния снаряда на плоскость, нормальную 
к КТС, при возникновении угла укр. 
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будет направлен по прямой ВС. Продолжая аналогич¬ 


ные рассуждения для других положений снаряда (формирование ко¬ 
манд управления производится непрерывно), можно показать, что дви¬ 
жение снаряда в плоскости чертежа при у кр Ф 0 происходит по скру¬ 
чивающейся спирали. Поскольку существует продольная составляющая 
скорости снаряда, направленная вдоль -оси Ог и т. е. нормально к 
плоскости чертежа, фактическое движение снаряда будет происходить 
по скручивающейся гиперболической спирали. При этом увеличива¬ 
ется время, в течение которого ликвидируется возникшее отклонение 
снаряда. 

Большие углы крена недопустимы, поскольку, например, при 
Ѵкр — я/2 рули курса и тангажа как бы меняются местами и снаряд 
практически становится неуправляемым. Для нормальной работы кон¬ 
тура управления допускаются углы крена, не превышающие ориен¬ 
тировочно 10° [6]. 

Существуют различные технические средства для компенсации 
влияния неидеальной стабилизации снаряда по крену на качество 
работы системы управления. Так, например, часто применяют синусно- 
косинусные потенциометры, решающие уравнения вида (1.5.13) и кор¬ 
ректирующие команды в соответствии с измеряемым на борту значе¬ 
нием Ѵкр П11. 


3 Зак. 191 








В заключение отметим, что возникающие в командных радиоли¬ 
ниях или радиовизирах цели и снаряда междуканальные помехи 
обычно приводят также к перекрестным связям между каналами курса 
и тангажа, как и при наличии угла крена управляемого снаряда, т. е. 
при этом возникает эффект, анлогичный эффекту скручивания систем 
координат. 

§ 1.6. АВТОНОМНОЕ НЕРАДИОТЕХНИЧЕСКОЕ УПРАВЛЕНИЕ 

При автономном нерадиотехническом управлении, так же как 
и при автономном радиоуправлении, на борт снаряда в течение всего 
процесса наведения не поступает никакой информации ни отдели, ни от 
пункта управления. Различают следующие основные способы автоном¬ 
ного нерадиотехнического управления: программное гироскопическое 
управление; программное управление с использованием физических 
характеристик Земли; астронавигационное управление; инерциальное 
управление. 

Основными элементами программной гироскопиче¬ 
ской системы управления являются автомат гироскопической ста¬ 
билизации и программное устройство, формирующее командный сиг¬ 
нал, изменяющийся по заданному закону. Специальные датчики из¬ 
меряют углы положения оси снаряда относительно гироскопической 
системы координат. Сигналы датчиков сравниваются с заданной 
программой, в результате чего вырабатывается командный сигнал, 
управляющий рулями снаряда. 

Автономные программные гироскопические системы управления 
используются, в частности, для управления полетом снаряда на пер¬ 
вом участке траектории непосредственно после его старта до вхожде¬ 
ния в зону действия радиотехнических средств комплекса управления. 

Программные системы управления с ис¬ 
пользованием физических характеристик Земли 
описаны в [19—21]. В качестве таких характеристик могут быть 
выбраны, например, напряженность магнитного поля Земли, атмосфер¬ 
ное давление и сила земного притяжения, зависящие от высоты, и др. 
Чувствительные элементы приборов снаряда реагируют на по¬ 
добные характеристики и определяют параметры фактической траек¬ 
торий. Эти параметры сравниваются с теми, которые выдаются про¬ 
граммным устройством. При рассогласовании вырабатывается команд¬ 
ный сигнал, который управляет движением снаряда через автомат 
гироскопической стабилизации. 

Основным элементом астронавигационной систе- 
м ы является телескоп, работающий в режиме автоматического сле¬ 
жения за выбранной звездой. 

В программной астронавигационной системе непрерывно вычис¬ 
ляются географические координаты снаряда (широта и долгота). 
Эти координаты можно определить, наблюдая за двумя небесными све¬ 
тилами с помощью двух бортовых фотоэлектрических следящих секс¬ 
тантов, установленных на стабилизированной платформе. Затем по ре- 
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зультатам этого наблюдения определяется местоположение снаряда. 
Принцип работы программной астронавигационной системы управ¬ 
ления основан на сравнении координат действительного местополо¬ 
жения снаряда с координатами, задаваемыми программным устройст¬ 
вом. Сигналы ошибки управления, пропорциональные разности между 
действительными и заданными координатами, воздействуют на органы 
управления, в результате чего снаряд возвращается на заданную траек¬ 
торию. Преимуществом такой системы управления является постоян¬ 
ная точность определения местоположения снаряда, не зависящая 
от времени и дальности полета. 

Основными чувствительными элементами инерциальной 
системы управления являются акселерометры (измерители 
ускорения). 

Зная географическое положение места старта и имея результат 
интегрирования ускорений, устанавливают действительное местопо¬ 
ложение снаряда для любого момента времени в течение всего процесса 
наведения. Далее система работает по принципу, общему для всех 
программных систем управления. 

Рассмотренные схемы автономного нерадиотехнического управле¬ 
ния имеют ряд недостатков и ограничений, поэтому из них образуют 
комбинированные системы, позволяющие улучшить показатели сис¬ 
темы в целом. Так, например, автономная программная гироскопиче¬ 
ская система не позволяет ликвидировать боковые сносы снаряда, 
при которых корпус снаряда перемещается в пространстве без поворо¬ 
тов относительно какой-либо из его осей. Поэтому ее целесообразно 
применять совместно, например, с инерциальной системой. 

В качестве другого примера можно назвать комбинированную 
астроинерциальную систему. Инерциальные системы имеют сущест¬ 
венный недостаток: в них со временем накапливаются ошибки управ¬ 
ления. Для устранения этого недостатка инерциальную систему до¬ 
полняют рассмотренной выше астронавигационной системой, в кото¬ 
рой ошибка не зависит от продолжительности полета. Данные о мес¬ 
тоположении снаряда, полученные с инерциальной системы (путем 
интегрирования сигналов акселерометров) сравнивают с данными, по¬ 
лученными от астронавигационной системы, и в случае необходимости 
соответствующим образом корректируют. В остальном схема астро- 
инерциальной системы управления аналогична инерциальной систе¬ 
ме. Комбинированная астроинерциальная система может успешно 
работать и в тех случаях, когда наблюдение за звездами в течение не¬ 
больших промежутков времени в процессе наведения становится не¬ 
возможным. Применяются и такие комбинированные системы автоном¬ 
ного управления, в которых инерциальная часть корректируется дан¬ 
ными (например, данными о скорости), получаемыми с помощью со¬ 
ответствующих радиотехнических устройств. В подобных случаях бу¬ 
дем иметь дело с автономной радиоинерциальной системой управления 
(см. гл. 7). 

Автономные системы управления — это, главным образом, систе¬ 
мы управления снарядами класса «Поверхность — Поверхность», 
а иногда и «Воздух — Поверхность». Применение их эффективно 
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в случаях наведения снарядов на неподвижные цели, географические 
координаты которых заранее известны. Подобные системы при опре¬ 
деленных условиях могут быть использованы также для выведения 
снаряда в район цели с последующим переходом на самонаведение. 

На начальном участке траектории, непосредственно следующем 
за стартом снаряда, практически для снарядов всех классов, в основ¬ 
ном применяется автономное управление с помощью гироскопических 
и инерциальных средств. 

В заключение следует отметить, что для гироскопических и инер¬ 
циальных систем автономного управления не могут быть созданы 
организованные помехи. 

§ 1.7. ВЕРОЯТНОСТЬ ПОРАЖЕНИЯ ЦЕЛИ И ТРЕБОВАНИЯ К ТОЧНОСТИ 

СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ 

1. Факторы, определяющие, вероятность поражения цели 

Конечной задачей наведения снаряда является поражение цели. 
В общем случае факт поражения следует рассматривать как случай¬ 
ное событие и оценивать его некоторой вероятностью р пор . 

Комплекс управляемого снаряда должен обеспечивать требуемую 
вероятность поражения цели. При условии, что снаряд доходит до кон¬ 
ца управляемого участка, значение вероятности поражения зависит 
от характеристик цели, боевого заряда и взрывателя, а также от оши¬ 
бок, которые возникают в процессе наведения снаряда на цель и вели¬ 
чины мертвой зоны системы управления. 

При применении обычных зарядов поражение цели может быть 
следствием прямого попадания, действия осколков и действия взрыв¬ 
ной волны. В зависимости от характера цели, основное значение имеет 
тот или иной вид поражения. Так, например, при наведении на само¬ 
лет возможность прямого попадания обычно исключается: цель будет 
поражаться осколками и взрывной волной. Снаряды с таким действи¬ 
ем называют дистанционными (или неконтактными) 
[103]. При наведении на корабли цель поражается при прямом 
попадании. Снаряды, применяемые при этом, относят к классу 
ударных. 

Подрыв боевого заряда происходит в результате срабатывания 
взрывателя. На управляемых снарядах обычно применяются некон¬ 
тактные, дистанционные и контактные взрыватели. Применение по¬ 
следних ограничено случаями, когда цель поражается при прямом 
попадании, или вследствие взрыва снаряда при его соприкосновении 
с поверхностью земли или моря. Контактные взрыватели в основном 
применяются на ударных снарядах. Дистанционные взрыватели осу¬ 
ществляют подрыв боевого заряда спустя определенное время после 
пуска снаряда. 

Неконтактные взрыватели, извлекающие тем или иным способом 
информацию о взаимном положении и движении снаряда и цели, име¬ 
ют значительно большее применение. Такие взрыватели эффективно 
используются при наведении дистанционных снарядов на движущиеся 
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целй, а также при наведении подобных снарядов на наземные непод¬ 
вижные цели, когда взрыв должен произойти в воздухе. Последний 
случай характерен, например, при решении задачи подрыва баллисти¬ 
ческих ракет с атомными и термоядерными зарядами [104]. Основное 
требование к неконтактным взрывателям состоит в том, чтобы они сра¬ 
батывали при определенном положении снаряда по отношению к це¬ 
ли. Например, можно потребовать, чтобы взрыватель сработал при 
заранее заданном значении угла (3 = р вз между вектором скорости 
снаряда и направлением на цель (рис. 1.41) и при условии, что расстоя¬ 
ние до цели г в этот момент меньше некоторого критического, опреде¬ 
ляемого радиусом зоны поражения г пор . (На рис. 1.41 положения сна¬ 
ряда и цели при Р = Раз изображены пунктиром.) Значение г пор за- 
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висит от эффективности боевого заряда и уязвимости цели. Таким об¬ 
разом, срабатывание взрывателя произойдет при выполнении условий 

Р = Р ВЗ ; Й<г ПО р. <1-7.1) 

В процессе сближения снаряда с целью происходит увеличение 
угла р. Рассматривая, например, встречные курсы движения снаряда 
и цели, нетрудно убедиться, что кратчайшее расстояние между ними 
будет при Р = я/2. Для наиболее эффективного воздействия оскол¬ 
ков на цель целесообразно осуществлять подрыв боевого заряда с не¬ 
которым упреждением при р вз < я/2, поскольку необходимо учиты¬ 
вать перемещение цели за время полета осколков. Радиотехническое 
устройство взрывателя измеряет фактическое значение угла Р, произ¬ 
водит оценку расстояния до цели и выдает команду подрыва, когда 
условия (1.7.1) выполняются. 
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Минимальное значение г определяется точностью наведения сна¬ 
ряда на цель. Очевидно, что вероятность поражения цели тем больше, 
чем больше точность, которую мы будем характеризовать ошибкой 
наведения, под которой понимается величина параметра рас¬ 
согласования в момент прекращения работы системы управления. 

Если не учитывать возможных неисправностей, то система управ¬ 
ления прекращает, работу в следующих случаях: 

1. В момент пересечения снарядом мертвой зоны управления. 
Причины образования мертвой зоны могут быть различными. Напри¬ 
мер, мертвая зона может возникать из-за недостаточной маневренности 
снаряда, в результате чего при подходе к цели снаряд срывается с кине¬ 
матической траектории и движется по окружности с повернутыми до 
упора рулями. В других случаях мертвая зона связана с недостаточной 
разрешающей способностью средств визирования, с конечной скоростью 
исполнения команд из-за инерционности системы управления и т. д. 

При достижении снарядом границы мертвой зоны, траектория его 
дальнейшего движения зависит от установки рулевых органов после 
прекращения управления. Во многих случаях вследствие малости 
радиуса мертвой зоны независимо от положения рулей в первом при¬ 
ближении можно считать, что в ее пределах снаряд движется по пря¬ 
мой линии. Направление движения определяется направлением векто- 

ра скорости снаряда ѵ сн в момент прекращения управления. 

2. При прямом попадании снаряда в цель. В этом случае вероят¬ 
ность поражения обычно можно считать равной единице и ошибку на¬ 
ведения равной нулю. 

3. По окончании полета снаряда в связи с ударом о землю или 
о воду. 

4. При срабатывании дистанционного взрывателя. 

5. При пролете снаряда мимо цели и последующей его самоликви¬ 
дации. При этом вероятность поражения цели практически равна нулю. 

Задаваясь характеристиками цели и комплекса снаряда, можно 
найти связь между ошибками наведения и вероятностью пора¬ 
жения цели и установить требования к точности системы управ¬ 
ления на основе заданной вероятности поражения. Эта связь будет 
различной для разных случаев прекращения работы системы уп¬ 
равления. Зависимость между ошибкой наведения и вероятностью 
поражения цели, вообще говоря, оказывается достаточно сложной. 
Кроме того, во многих случаях знания ошибки наведения недоста¬ 
точно. Так,'■например, при наведении по кривой погони (см. рис. 1.5) 
параметр рассогласования (угол Р) в момент прекращения управления 
может быть равен нулю, т. е. ошибка наведения отсутствует, однако 
несмотря на это, поражения движущейся цели не произойдет из-за 
того, что условие г <С г пор не будет выполнено. Подобные соображения 
обусловливают необходимость введения другого критерия, характери¬ 
зующего взаимное положение снаряда и цели. В качестве такого кри¬ 
терия часто применяется промах — кратчайшее расстояние между 
снарядом и целью, которое имеет место в процессе их движения. В не¬ 
которых задачах использование понятия промаха упрощает установле- 
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ние связи между точностью системы управления и вероятностью по¬ 
ражения цели. 

При применении ударных управляемых снарядов промах оцени¬ 
вают в картинной плоскости, проходящей через цель, как это показа¬ 
но на рис. 1.42. Закон распределения случайных величин, характери¬ 
зующих фактические точки попадания снарядов, называется з а к о - 
н'о м рассеивания. Часто его принимают нормальным и, если 
система координат выбрана так, что ее начало совмещается с центром 
цели, а оси совпадают с главными осями эллипса рассеивания, то закон 
рассеивания имеет вид 






(х — х) г . (г — гу- 
—г - 


гг2 


О 



где х, г — средние по ансамблю пусков снарядов значения точек по¬ 
падания; Ох, <т| — дисперсии отклонений по осям х и г. 






Рис. 1.42. К оценке промаха ударных управляемых снарядов. 

Так как для ударного снаряда поражение цели происходит толь¬ 
ко при прямом попадании, то вероятность поражения цели одним та¬ 
ким снарядом будет 

Рпов = П Р (*> г ) ЛхЛг, (1.7.3) 

- V 1У 

где 5ц — геометрическая площадь цели. 

При оценке вероятности поражения цели дистанционными снаря¬ 
дами в случае размещения цели, например, на поверхности земли, ког¬ 
да рассеивание происходит в плоскости л: зм О г ш , также можно поль¬ 
зоваться соотношением вида (1.7.3). Однако в этом случае интегриро¬ 
вание должно вестись не по фактической площади цели 5 Ц , а по боль¬ 
шей площади, определяющей зону боевого поражения 5ц. Когда 
радиус поражающего действия дистанционного снаряда # п в плоско¬ 
сти х ш Ог эы постоянен, а цель равноуязвима во всех направлениях, 
то границы зоны боевого поражения получаются в виде кривой, уда¬ 
ленной от контура цели на расстояние « ]? п (рис. 1.43). 
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В случае воздушных целей за картинную плоскость можно прини¬ 
мать такую, которая проходит через расчетную точку встречи с целью 
перпендикулярно к кинематической траектории снаряда (рис. 1.44). 
Однако для воздушной дели рассмотрение рассеивания снарядов толь¬ 
ко в картинной плоскости недостаточно. При этом необходимо также 

рассматривать рассеивание снарядов по оси у 
в момент их подрыва. В этом случае вероят¬ 
ность поражения цели оценивается по формуле 

Рпор = III Р (*» У> г ) ах аг > ( 1 • 7Л ) 

где р (х, у , г) — трехмерная нормальная плот¬ 
ам ность вероятности координат точек подрыва 
ц снаряда; 5ц — трехмерная зона поражения 
цели. 

Рис. 1.43. К оценке границ зоны боевого поражения при 
стрельбе дистанционными снарядами. 

Зона боевого поражения цели ранее нами была определена таким 
образом, что подрыв боевого заряда внутри этой зоны соответствовал 
вероятности поражения цели, равной единице, а при подрыве вне зоны 
поражения цели вообще не происходило. На самом же деле существует 




Рис. 1.44. К определению картинной плоскости и оценке зоны поражения при 

стрельбе по воздушным целям. 


определенная зависимость вероятности поражения цели от расстояния 
цель — снаряд в момент подрыва боевой части последнего. При этом 
вместо (1.7.4) имеем 

-роо 

Рпор = Л і* Р (*> г) р п {х, у, г) йх сіу сіг, (1.7.5) 
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где р п (х, у , 2 ) — весовой множитель, учитывающий зависимость ве¬ 
роятности поражения цели от положения снаряда относительно цели 
в момент подрыва. 

Определение количественных критериев, устанавливающих тре¬ 
бования к точности системы управления исходя из заданной вероят¬ 
ности поражения цели или заданной величины промаха призводится 
по-разному для различных методов наведения. 




2. Требования к точности системы управления 

Для того чтобы показать, как устанавливаются требования к точ¬ 
ности системы управления, рассмотрим случай двухточечного наведе¬ 
ния по кривой погони, когда вектор скорости снаряда ѵ си направляет¬ 
ся вдоль линии, соединяющей снаряд с целью. Угол между вектором 
скорости и этой линией в момент 
прекращения управления и будет 
ошибкой наведения, которую обоз¬ 
начим р н (рис. 1.45). На этом рисун¬ 
ке показаны соотношения величин в 
плоскости Оху (см. также рис. 1.44). 

На простейшем примере покажем, 
каким образом можно установить 
максимально допустимые значения 
ошибки наведения. Рассмотрим наве¬ 
дение на воздушную цель. Точка О 
на рис. 1.45 в случае наведения на 
неподвижную цель соответствует ре¬ 
альному положению цели. Если же 
речь идет о движущейся цели, то точ¬ 
ка О будет соответствовать местопо¬ 
ложению цели в расчетный момент 
встречи со снарядом. Будем считать, 

что система управления обладает _ . 

„ ■’ г Рис. 1.45. К опенке вероятности по- 

мертвои зоной, т. е. прекращает ра- ражения цели. 

боту, когда расстояние между снаря¬ 
дом и целью становится равным г м а , 

что на рис. 1.45 соответствует нахождению снаряда в точке А. 

■—^ 

В этот момент вектор скорости снаряда ѵ сн отклонился от направ¬ 
ления на цель на угол р ш следовательно, в мертвой зоне сна¬ 
ряд движется по прямой АД. Взрыватель снаряда рассчитан таким об¬ 
разом, чтобы вызвать взрыв в момент, когда угол между вектором ѵ сн 
и линией снаряд — цель будет равен р вз . Следовательно, взрыв про¬ 
изойдет в точке Б на расстоянии г ц от цели. Примем, что р вз » я/2, 
тогда с учетом малости угла р н взрыватель сработает почти в картин¬ 
ной плоскости. Вектор г п в данном случае определяет промах. 

Характеристики боевого заряда будем считать такими, что вероят¬ 
ность поражения цели зависит только от расстояния до снаряда в мо¬ 
мент подрыва и имеет вид 
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Рп ( г ) = к ех Р (—г 2 /а?), (1.7.6) 

где а, к ^ 1 — коэффициенты, характеризующие эффективность за¬ 
ряда и уязвимость цели. 

Это соотношение является одной из возможных конкретных реа¬ 
лизаций функции р п (х, у , х) в (1.7.5) при г = V х 2 + у 2 + г 2 . 

Закон рассеивания в картинной плоскости р (х, х) примем нормаль¬ 
ным с центром в точке О и равноточным по всем осям с дисперсией 
о 2 . Тогда, переходя в (1.7.5) к полярным координатам (при у = 0 ), 

имеем 


оо 



(1.7.7) 


Отсюда при известных значениях к и а и заданном значении /? пор 
может быть определено допустимое значение дисперсии о 2 промаха. 

Но так как при |3 П 1 



/•у г 


М 3 ГIV 


Ь 



и считая г мз = сопзі, имеем 




(1.7.9) 


По последнему соотношению с учетом (1.7.7) может быть определено 
интересующее нас допустимое значение среднеквадратической ошиб¬ 
ки наведения ар н . Например, при а = 20 м, к = 0,95, р пор = 0,9 из 

(1.7.7) находим, что оі должно быть равно 11 м 2 . При г м 3 = 100 м по¬ 
лучаем, что ар н ^ 0,03 рад. 

Следует отметить, что оцениваемые по формуле (1.7.7) требования 
к точности системы управления характеризуют ее в целом, т. е. допусти¬ 
мая ошибка, вычисленная по (1.7.7), включает и ошибки радиовизира, 
измеряющего направление на цель, и ошибки системы стабилизации 
снаряда, и ошибки исполнительных органов, и т. д. 

При расчетах может оказаться, что для заданных р пор и а/г м 3 
требования к точности системы управления будут слишком высокими. 
Обеспечение требуемого р пор в этом случае возможно путем исполь¬ 
зования залповой стрельбы (см. гл. 9). 



ГЛАВА ВТОРАЯ 


РАДИОУі іРАВЛЕНИЕ 


КОСМИЧЕСКИМИ Аі II іАРАТАМИ 


§ 2.1. КОСМИЧЕСКИЕ АППАРАТЫ 

Космическими аппаратами (КА) называют устройства, предназна¬ 
ченные для полета за пределами земной атмосферы — в космическом 
пространстве. В зависимости от области космического пространства, 
в которую направляются КА, различают аппараты ближнего, средне¬ 
го и дальнего космоса. 

Ближний космос- — околоземное космическое пространство, 
удаленное от поверхности Земли до 10—20 тыс. км. Средний космос— 
область космического пространства, простирающаяся от 10—20 тыс. км 
над поверхностью Земли до лунных дальностей (400 тыс. км). Дальний 
космос — область космического пространства, расположенная даль¬ 
ше орбиты Луны. 

К аппаратам ближнего космоса относятся искусственные спутни¬ 
ки Земли, баллистические ракеты, антиракеты. 

Искусственнными спутниками Земли (ИСЗ) являются КА, обра¬ 
щающиеся по замкнутой орбите вокруг Земли. Баллистическими раке¬ 
тами (БР) называются КА, предназначенные для поражения удален¬ 
ных наземных целей. Основную часть траектории, так называемую 
баллистическую кривую, БР проходит при выключенном двигателе 
под действием начальной скорости и силы тяжести. Антиракеты — 
это КА, предназначенные для поражения баллистических ракет про¬ 
тивника. 

Космические аппараты, используемые для полетов к Луне или 
планетам Солнечной системы, называются лунными или межпланет¬ 
ными. Они предназначаются для проведения различных научных ис¬ 
следований. В зависимости от поставленной задачи лунные и межпла¬ 
нетные космические аппараты осуществляют облет, посадку на поверх¬ 
ность небесных тел или становятся искусственными спутниками не¬ 
бесных тел. Особый класс представляют лунные КА, возвращающиеся 
на Землю. 

Если КА является обитаемым, т. е. на его борту имеется экипаж, 
то говорят о космическом корабле в отличие от необитаемых КА, ко¬ 
торые называют автоматическими станциями. Как обитаемые, так и не¬ 
обитаемые КА могут оборудоваться устройствами, позволяющими осу¬ 
ществлять встречу и стыковку в космосе с другими КА. Все обитаемые 
КА, а также некоторые автоматические станции имеют системы, обе¬ 
спечивающие возвращение их к Земле и посадку на ее поверхность. 

По назначению КА можно разделить на следующие классы: 
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1. Научно-исследовательские КА, используемые для изучения 
физических условий и процессов в космическом пространстве. 

2. Космические аппараты военного назначения (баллистические 
ракеты, антиракеты, разведывательные ИСЗ и т.д.). 

3. Космические аппараты, используемые для решения хозяйствен¬ 
ных и прикладных задач (связные, навигационные, геодезические, 
метеорологические и другие ИСЗ). 

С помощью связных ИСЗ производится обмен телевизионными 
программами, телефонной, телеграфной и другой информацией между 
наземными абонентами. Навигационные и геодезические ИСЗ позволя- 








г ■ 
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Рис. 2.1. Общий вид автоматической станции «Венера-8». 

/—-спускаемый аппарат; 2 — баллон сжатого азота; 3 — блок автоматики пневмо-системы; 
4 — остронаправленная антенна; 5 — слабонаправленная антенна; 6 — радиатор-охладитель; 
7 — орбитальный отсек; 8 — датчик постоянной солнечной ориентации; 9 — счетчик космиче¬ 
ских частиц; 10 — коллекторы пневмо-системы, с управляющими соплами; // — корректи¬ 
рующая двигательная установка; 12 — защитная панель; 13 — датчик астроориентации; 

14 — панели солнечных батарей. 


ют наблюдателю, находящемуся на корабле, самолете или в какой- 
нибудь точке на поверхности Земли, определить свое местоположение 
относительно траектории спутника. Для этого наблюдателю оказы¬ 
вается достаточно, например [2], контролировать изменения доппле¬ 
ровского смещения частоты излученного с ИСЗ сигнала. Если же со 
спутника дополнительно передаются данные о его орбите, то наблю¬ 
датель может вычислить свои геодезические координаты. 

Определяя эволюцию орбиты геодезического ИСЗ, уточняют фор¬ 
му Земли ^'различные гравитационные аномалии. Телевизионные изо¬ 
бражения облачного покрова Земли,.лтолученные с помощью метеоро¬ 
логических спутников, помогают предсказывать погоду в пределах 
всего земного шара. 
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В зависимости от назначения КА определяется состав распола¬ 
гаемой на нем аппаратуры. При этом на КА всегда можно выделить 
аппаратуру целевого назначения, систем управления, вспомогатель¬ 
ных систем (электроснабжения, терморегулирования и т. д.). 

К аппаратуре целевого назначения относят различные приборы, 
предназначенные для научных исследований, фототелевизионные ус¬ 
тройства, ретрансляторы спутников связи и другую аппаратуру, пред¬ 
назначенную для решения целевых задач КА. Аппаратура систем управ¬ 
ления предназначается для обеспечения движения КА по необходи¬ 
мой траектории и нормальной работы всех бортовых устройств и си¬ 
стем. В состав аппаратуры целевого назначения и систем управления, 
как правило, входит разнообразная радиоэлектронная аппаратура. 

Система электроснабжения обес¬ 
печивает электроэнергией всю бор¬ 
товую аппаратуру КА. Электроэнер¬ 
гия в этой системе получается от 
химических, солнечных или ядер- 
ных источников. Основными харак¬ 
теристиками системы электроснабже¬ 
ния является ее вес и объем, при¬ 
ходящиеся на единицу полезной мощ¬ 
ности. При кратковременном действии 
системы применяют химические, а при 

Рис. 2.2. Общий вид спутника связи «Мол¬ 
ния-1». 

1 — герметический корпус; 2 — солнечная бата¬ 
рея; 3 — остронаправленная антенна; 4 ~ датчик 
ориентации антенны на Землю; 5 — антенный при¬ 
вод; 6 — радиатор — холодильник; 7 — запас ра¬ 
бочего тела для проведения микрокоррекции; 8 — 
корректирующая двигательная установка: 9 — 
датчик ориентации для проведения коррекции; 

10 датчик солнечной ориентации; 11 — панель — 

нагреватель. 

длительном — солнечные или ядерные источники энергии. Наиболее 
распространенными в настоящее время являются солнечные батареи. 
В зависимости от размеров солнечных батарей их мощность колеблется 
от десятков ватт до киловатта [24]. Фотоэлементы батарей малой мощ¬ 
ности размещаются прямо на корпусе КА, а для более мощных делают¬ 
ся специальные панели, ориентируемые на Солнце во время полета КА. 

Система терморегулирования предназначена для обеспечения тре¬ 
буемого температурного режима КА. Для бортовой аппаратуры нор-- 
мальными считаются температуры от 0 до 40° С, а для жизнедеятель¬ 
ности экипажа — от 15 до 25° С [24]. 

Вся бортовая аппаратура должна надежно работать в течение дли¬ 
тельного времени в условиях космоса — при повышенной радиации 
и в состоянии невесомости, а также выдерживать большие перегрузки 
при выведении КА на орбиту и его торможении при посадке. 

Для иллюстрации конструкции КА и размещения аппаратуры на 
них на рис. 2.1 дан общий вид автоматической станции «Венера-8», 
а на рис. 2.2 — спутника связи «Молния-1». 
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§ 2.2. ТРАЕКТОРИИ ДВИЖЕНИЯ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 


1. Системы координат 


Плоскость 
экватора 
Зомла 



Траектории полета КА имеют активные участки, на которых ра¬ 
ботают двигатели, и пассивные участки, на которых двигатели не ра¬ 
ботают. При полете КА активные и .пассивные участки могут че¬ 
редоваться. Точки траектории, в которых выключаются двигатели, 
называются граничными. 

Вывод КА на орбиту, переход с одной орбиты на другую, сближе¬ 
ние и стыковка нескольких КА, снижение и посадка на поверхность 
происходит на активных участках полета. Снижение и посадка на по¬ 
верхность Земли и других 
планет, имеющих плотную 
атмосферу, возможна также 
при неработающих двигате¬ 
лях за счет аэродинамических 
свойств КА и применения 
специальной парашютной си¬ 
стемы. Формы траектории и 
продолжительности активных 
участков различны, в зави¬ 
симости от решаемых косми¬ 
ческими аппаратами задач. 

Основную часть времени 
полета КА находится на пас¬ 
сивных участках траектории. 
При движении по ним дей¬ 
ствующие на КА силы из¬ 
вестны с относительно высокой точностью. Поэтому в первом при¬ 
ближении можно считать, что траектории пассивного полета являют¬ 
ся детерминированными и определяются начальными параметрами дви¬ 
жения КА в граничных точках. 

Для описания движения КА обычно используют инерциальную 
систему координат с началом, расположенным в центре основного 
поля тяготения, в котором происходит полет КА. При рассмотрении 
движения КА в пределах земного тяготения используется геоцентри¬ 
ческая система, при полете вокруг Луны, планет или Солнца — соот¬ 
ветственно селеноцентрическая, планетоцентрическая или гелиоцен¬ 
трическая системы. 

На рис. 2.3 приведена геоцентрическая экваториальная система 
координат 0 зж хуг. Начало координат — центр Земли, опорная плос¬ 
кость — плоскость экватора. Ось х направлена в точку весеннего рав- 
нодействия У, ось г проходит через Северный полюс, а ось у на¬ 
правлена так, чтобы система координат была правой. Точка весен¬ 
него равноденствия находится на линии пересечения эклиптики 
(плоскости орбиты Земли) с плоскостью экватора Земли. Через эту 
точку центр Солнца 21 марта переходит из южной половины небесной 
сферы в северную. 
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Г' 

Точка Весеннего 

равноденствия 

Рис. 2.3. Геоцентрическая экваториальная 

система координат. 



Геоцентрической экваториальной декартовой системе координат 
соответствует сферическая экваториальная система, в которой поло¬ 
жение точки определяется радиус-вектором р и углами: б — склоне¬ 
ния и а — прямого восхождения. Декартовы координаты связаны со 
сферическими соотношениями 

х = р С05 б С05 а, 

у = р со5 б зіп а, (2.2.1) 

г — р зіп б. 

Выражения для орбитального движения космического аппарата 
упрощаются при переходе к орбитальной системе координат, т. е. при 
описании движения в плоскости. Геоцентрическая орбитальная систе¬ 
ма ОаиХаУа&ы изображена на рис. 2.4. Начало координат — центр 



Рис. 2.4. Геоцентрическая орбитальная Рис. 2.5. Геодезическая система коор- 

система координат. динат. 

Ч 

Земли, опорная плоскость — плоскость орбиты КА. Ось у а направ¬ 
лена в точку перигея (перигеем называется ближайшая к центру Зем¬ 
ли точка орбиты); ось х а располагается в плоскости орбиты и направ¬ 
лена в сторону движения в перигее; ось г ш дополняет систему до пра¬ 
вой. Положение этой системы координат относительно геоцентричес¬ 
кой системы О гш х ух определяется тремя углами: наклонением орби¬ 
ты і, аргументом перигея со и долготой восходящего узла П (у — 
нисходящий узел). Положение КА в плоскости орбиты описывается 

радиус-вектором р и углом р, отсчитываемым от направления на 
перигей. 

Местоположение наземных пунктов удобно определять в жестко 
связанной с Землей геодезической системе координат О аи х'у' г’ 
(рис. 2.5). Начало геодезической системы — центр Земли, опорная 
плоскость — плоскость экватора. Ось х’ образуется пересечением 
плоскости Гринвичского меридиана с плоскостью экватора, ось г ' 
проходит через Северный полюс, а ось у' направлена так, чтобы система 
координат была правой. Геодезической декартовой системе координат 
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соответствует сферическая система, в которой положение точки опре¬ 
деляется модулем радиус-вектора р, широтой <р и долготой А. 

Для перехода от декартовых к сферическим геодезическим коорди¬ 
натам нужно воспользоваться соотношениями (2.2.1), заменяя скло¬ 
нение б широтой ф, а прямое восхождение а долготой А. 

При наблюдении за КА используют измерительную (топоцентри- 
ческую) систему координат (рис. 2.6). Ее центр совмещает¬ 

ся с точкой земной поверхности, 
в которой находятся измери¬ 
тельные устройства или наблю¬ 
дательные пункты. Ось х т лежит 
в плоскости местного горизонта 
и направляется на Север, ось 
у г совпадает с местной верти¬ 
калью, а ось г т выбирается так, 
чтобы система координат была 
правой. Топоцеитрической де¬ 
картовой системе соответствует 
сферическая система, в которой 
положение КА задается радиаль¬ 
ной дальностью Я, азимутом 
Фаз и углом места Ѳ. 

Все точки земной поверх¬ 
ности, оставаясь неподвижными 
в геодезической системе, пере¬ 
мещаются в геоцентрической 
системе координат с запада на восток соответственно суточному враще¬ 
нию Земли вокруг оси г == г' с угловой скоростью й зм л? 15 град!час. 
Линейная скорость их движения составляет величину 

ѵп = /"зм ^зм соз Ф ~ 465 со5 ф, м/сек, (2.2.2) 

« 

где г зм — расстояние от центра Земли до рассматриваемой точки, при¬ 
ближенно равное 6371 км\ ф — широта рассматриваемой точки. 


Плоскость 
орбиты КА 



Рис. 2.6. Измерительная (топоцентри- 
ческая) система координат. 


* Ш О ■ л м я я яше кА. вяь а ■ я не а іА я л в * 3 <в ЕДІ^' А 

кэкщЬі і ^сизк і іл/л 

Рассмотрим движение КА при запуске с поверхности Земли 
(рис. 2.7). Вывод КА на заданную орбиту производится на активном 
участке АВ. Все КА стартуют вертикально вверх, чтобы по кратчай¬ 
шему пути преодолеть плотные слои атмосферы. Затем автономная 
инерциальная система управления, изменяя угол тангажа, выводит КА 
на прямолинейный участок, на котором происходит выключение дви¬ 
гателя. В граничной точке (В) управление заканчивается. Дальше 
КА совершает пассивный полет. На рис. 2.7 изображены три вариан¬ 
та траектории пассивного полета КА: баллистической ракеты, ИСЗ 
и межпланетного КА. 
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Уравнение траектории полета КА определяется из второго зако¬ 
на Ньютона. Рассматривая КА в качестве материальной точки, имеем 




т 


(2.2.3) 


’— У ■ - > 

Здесь Р — результирующий вектор действующих на КА сил; т — 
вектор ускорения; т — масса КА. 

При пассивном полете КА силу Р удобно представить суммой 



(2.2.4) 



Рис. 2.7. Траектории КА при старте с поверхности Земли. 


где Р п р — сила гравитационного притяжения КА центральным полем 

Земли (Р в р = т§)\ § — ускорение свободного падения; і? — сум¬ 
ма возмущающих сил, вызванных отличием формы Земли от сферы, 
сопротивлением атмосферы, влиянием Солнца, Луны и другими при¬ 
чинами. 

Потенциал гравитационного поля і/ 0 равен 

Ѵо = к вм /р, (2.2.5) 

где к зм = 3,986 • ІО 5 км*Iсек 2 — гравитационный параметр Земли 
(произведение гравитационной постоянной на массу Земли); р — мо¬ 
дуль радиус-вектора точки в геоцентрической экваториальной систе¬ 
ме координат. 
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Ускорение свободного падения, являясь напряженностью гравита¬ 
ционного поля, в геоцентрической декартовой системе координат на¬ 
ходится как [34] 


ё=— 8га(Ш 0 = 



( 2 . 2 . 6 ) 


где і, /, к — единичные векторы координатной системы. 

С учетом (2.2.4) -т- (2.2.6) выражение (2.2.3) в проекциях на оси 
геоцентрической декартовой системы координат можно представить 
в виде 

й 2 х дЦр _ Ях 

ді 2 дх т * 


<Ру 

йі 2 

й 2 г 


+ 

+ 


дЦ 0 

ду 

дЦр 

дг 


Би. 

т 

Яг 

т 


(2.2.7) 


где Я х , Я у , Яг — проекции возмущающих сил на координатные оси. 

Для решения системы из трех дифференциальных уравнений вто¬ 
рого порядка при известных значениях Я х , Я у и Я г достаточно шести 
начальных условий. Такими условиями могут быть три координаты 
граничной точки х 0 , у 0 , г 0 и три составляющих вектора скорости в этой 

точке х 0 , уо, г 0 . При учете всех возмущающих факторов интегрирова¬ 
ние дифференциальных уравнений (2.2.7) возможно только численны¬ 
ми методами и производится оно на цифровых вычислительных 
машинах. 

Аналитически уравнения (2.2.7) удается решить лишь для невоз¬ 
мущенного движения, когда Я х = Я у = Я 2 = 0. В этом случае за¬ 
дача определения траектории КА совпадает с кепплеровской задачей 
определения орбиты небесных тел [33]. Невозмущенный полет КА про¬ 
исходит в плоскости, проходящей через центр Земли и граничную точ¬ 
ку. В этой плоскости лежит вектор скорости КА. Движение КА может 
быть полностью описано в орбитальной плоскости текущими декарто¬ 
выми координатами х а и у а или полярными координатами р и (5. В орби¬ 
тальной декартовой системе координат уравнения (2.2.7) при не¬ 
возмущенном движении имеют вид 


аі 2 




( 2 . 2 . 8 ) 


Переходя в (2.2.8) к полярным координатам р и |3 и учитывая (2.2.5), 
получаем 


,02 ! ^ЗМ Г\ 

РН + 2 =0, 

р 3 

(2.2.9а) 

І Р> =0- 

(2.2.96) 
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Если выключение двигателей происходит в момент і = / 0 , то началь¬ 
ными условиями для решения уравнений (2.2.9) будут (см. рис. 2.7) 


Р (*о) = р 0 ; 'Р(^о) = Ро; 

р (4>) -= : созр (4) ■= —— * 

Ро 


( 2 . 2 . 10 ) 


где Ро и Ро — полярные координаты граничной точки; ѵ 0 — начальная 
скорость КА; — угол между вектором начальной скорости и мест¬ 
ной вертикалью. 

При запуске КА отсчитывать полярный угол от направления на 
перигей неудобно, так как перигей орбиты еще не определен. Поэтому 
вводят угол р' = р — р о и отсчитывают полярный угол от направле¬ 
ния на граничную точку (см. рис. 2.7.). 

Для определения характеристик орбиты из решения дифферен¬ 
циальных уравнений исключим время. Для уравнений (2.2.9) это даст 
одно соотношение, связывающее координаты р и р\ После соответст¬ 
вующих преобразований [27], получим 


где' 


Ро 

О 

г 


1—СОЗ^' 5ІП(| Р — РО 

2а 0 5Іп 2 ^ 5Іп^„ 



( 2 . 2 . 11 ) 

( 2 . 2 . 12 ) 


Параметр а 0 представляет собой отношение кинетической энер¬ 
гии КА к потенциальной в граничной точке. 

Решая уравнение (2.2.11) относительно р, получим 


о — 


1 со5 (Р' + Ро) 


(2.2.13) 


где 


Р = 2а 0 ро 8»п 2 е 2 == 1 — 2а 0 + 2а 2 -|- (1 

. о _ а 0 5Іп2| о 

"Ь Ро . ., сс. . 

1—а 0 (1—соз 2^) 


а 0 ) 2а 0 соз 21 ѵ ; 


Выражение (2.2.13) совпадает с канонической формой записи ко¬ 
нического сечения. Следовательно, орбита КА является коническим 
сечением с фокальным параметром р, эксцентриситетом е и фокусом, 
расположенным в центре Земли. Величина эксцентриситета определя¬ 
ет характер конического сечения: при е = 0 будет окружность, при 
е <С 1 — эллипс, при е — 1 — парабола и при е > 1 — гипербола. 

Из выражения для е получим энергетический критерий для опре¬ 
деления характера орбиты. Находим, что КА будет двигаться 

— по окружности, если а 0 = 1/2, а Ъ, ѵ = 90°; 

— по эллипсу, если а 0 <С 1; 

— по параболе, если а 0 = 1; 

— по гиперболе, если а 0 >> 1. 
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Определим величину скорости, которую необходимо сообщить КА 
для движения по окружности — первую космическую скорость. Из 
(2.2.12) при а 0 = 1/2 имеем 



(2.2.14) 


Если пренебречь высотой граничной точки и считать, что р 0 = 
— г зм & 6371 км, то из (2.2.14) находим ѵі ^ 7910 м/сек. 

Величина второй космической скорости получается из условия 
движения по параболе (а 0 — 1) и определяется как 


0н=і/— . (2.2.15) 

V ро 

Если р 0 = г зм , то ѵц = У2 ѵі ж 11 200 м/сек. 

Кроме первой и второй космических скоростей различают также 
третью космическую скорость, под которой понимают минимальную 
скорость, которую требуется при старте с поверхности Земли сообщить 
КА для вывода его за пределы Солнечной системы. Величина этой ско¬ 
рости находится из рассмотрения движения КА в гравитационном по¬ 
ле Солнца с учетом движения Земли, ѵщ 16,7 км/сек. Отметим, что 
при полете КА в сфере действия Солнца, Луны или какой-нибудь пла¬ 
неты уравнение его движения будет аналогично (2.2.11). Только в этом 
случае фокус кривой будет находиться в центре небесного тела, соз¬ 
дающего поле тяготения, а вместо величины /с зм необходимо подста¬ 
вить гравитационный параметр этого тела. 

Сказанное справедливо в рамках рассмотрения задачи «двух тел», 
когда на движение КА определяющее влияние оказывает тяготение 
только одного небесного тела. Во многих случаях движение КА в пер¬ 
вом приближении оказывается возможным рассматривать в рамках 
такой задачи. При полете ИСЗ, баллистических ракет и антиракет 
определяющим является гравитационное поле Земли. При полете меж¬ 
планетных КА определяющими будут последовательно гравитацион¬ 
ные поля Земли, Солнца и на заключительном участке — планеты на¬ 
значения. В отличие от этого, движение КА, направляемых к Луне, 
необходимо рассматривать в рамках задачи «трех тел» [33], поскольку 
на движение КА существенное влияние оказывает одновременно дейст¬ 
вие гравитационных полей Земли и Луны. 

Из всех траекторий КА наибольший интерес представляют эллип¬ 
тические (в частном случае круговые) и гиперболические траектории. 
По эллиптическим траекториям движутся искусственные спутники 
планет, Луны, Солнца, а также баллистические ракеты. По гипербо¬ 
лическим траекториям происходит движение КА, входящего в сферу 
действия поля тяготения небесного тела (Земли, Луны и т. д.) или вы¬ 
ходящего из нее. 

Рассмотрим подробнее эллиптические траектории КА. Для кон¬ 
кретности остановимся па траекториях ИСЗ. Как было показано вы¬ 
ше, траектория любого КА описывается уравнениями (2.2.7) и при не- 
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возмущенном движении полностью определяется шестью параметра¬ 
ми — начальными условиями в граничной точке. Эллиптическую.траек¬ 
торию задают также и с помощью других шести величин, которые на¬ 
зывают элементами орбиты. Большая полуось а и экс- 
центр иситете определяют размеры и форму эллипса в плоскости 
орбиты, аргумент перигея о задает ориентацию эллипса 
в этой плоскости, а наклонение орбиты і и долгота 
восходящего узла П показывают ориентацию плоскости ор¬ 
биты в геоцентрической системе координат (см. рис. 2.4.). Шестой эле¬ 
мент необходим для определения положения ИСЗ на орбите. В качест¬ 
ве его часто используют время прохождения спутником 
точки перигея і п . 

Уравнение движения ИСЗ (2.2.13), в орбитальной системе коорди¬ 
нат можно выразить через элементы орбиты а и е. Так как фокальный 
параметр р можно представить в виде р = а (1 — е 2 ) и учитывая, что 
Р = Р' + Ро, имеем 


о -- 


1 + е соз Р 


а (1— е 2 ) 
1 + е соз Р 


(2.2.16) 


где полярный угол р называется истинной аномалией. 

В случае эллиптического движения координаты ИСЗ р и р не вы¬ 
ражаются в виде явных функций времени. Поэтому для их связи с вре¬ 
менем вводят вспомогательные величины: эксцентрическую 
аномалию Е и среднюю аномалию р, которые связаны 
соотношениями 



і/^зм (І ^п) 



(2.2.17а) 


Е — езіп Е = р, 


созр 


соз Е—е 
1 —е со бЕ 


(2.2.176) 

(2.2.17в) 


При известных величинах а, ей і п с помощью (2.2.17) и (2.2.16) на¬ 
ходят р и р для любого момента времени і [6]. 


3. Выбор траекторий 

При полете КА различают попадающие, номинальные, фактичес¬ 
кие и расчетные траектории. Попадающими (необходимыми) 
называют такие траектории, при движении по которым обеспечивает¬ 
ся выполнение поставленной задачи. Номинальной является 
одна из попадающих траекторий, выбранная для полета конкретного 
КА. Если бы управление было абсолютно точным и все возмущения 
были бы учтены, КА двигался бы по номинальной траектории. Фак¬ 
тической является траектория, по которой происходит действи¬ 
тельное движение КА. Расчетная траектория — это траектория, 
установленная путем расчета на основе данных, полученных в резуль¬ 
тате контроля фактической траектории. 
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Рассмотрим номинальные траектории различных КА и факторы, 
которые принимаются во внимание при их выборе. 

Остановимся вначале на определении траектории, по которой долж¬ 
на лететь баллистическая ракета (БР). Если не учитывать несферич¬ 
ность и вращение Земли, то можно считать, что пассивный полет раке¬ 
ты происходит в плоскости, проходящей через граничную точку, центр 
Земли и цель (рис. 2.7). Движение любого КА на пассивном участке 
траектории, в том числе и БР, описывается уравнением (2.2.11). По¬ 
скольку значения модуля радиус-вектора граничной точки р 0 для та¬ 
ких ракет немногим отличаются от величины г зм , в первом приближе¬ 
нии высотой граничной точки над поверхностью Земли можно пре¬ 
небречь и допустить, что Ро ~ г зм . Тогда траектория ракеты будет за¬ 
висеть всего от двух параметров: скорости ѵ 0 и угла 

Для попадания в цель траектория БР должна проходить через 
точку цели, цмеющую координаты р = г зм и Р' = Р' ц . Подставляя эти 
координаты в уравнение (2.2.11) и учитывая (2.2.12), а также что р 0 ^ 
^ г ш , получим соотношение, которому должны удовлетворять пара¬ 
метры, ^ и ѵ 0 


1 — С05 р ц 

9г 7)2 5 ?п2 ^ 
АГ ЗМ с о ^ 


І~ 


5ІП (Ер — Рц) 


1 


(2.2.18) 


Для определения двух неизвестных параметров имеем одно урав¬ 
нение. Значит существует множество совокупностей ѵ 0 и и соответст¬ 
вующее им множество попадающих траекторий БР, обеспечивающих 
решение данной задачи. Среди них нужно выбрать номинальную траек¬ 
торию. При ее выборе должны быть учтены дополнительные факторы, 
главным из которых является расход энергии ракетных двигателей. 
Среди всех попадающих траекторий имеется такая, которая требует 
минимальной скорости в момент выключения двигателей, т. е. мини¬ 
мальных затрат энергии. Такая траектория называется оптимальной 
в энергетическом смысле, а угол = ^ опт , при котором она обеспечи¬ 
вается, называется оптимальным углом. Найдем этот угол. 

Разрешим уравнение (2.2.18) относительно ѵ 0 

„,2 _ К зм 1 СО$ Рц /о О Ю\ 

и о =---- • 

г гш 5ІП 2 ^+5ІП (рц — І ѵ ) 8ІП&, 

Последнее выражение можно рассматривать как функцию у 0 = 
= / (і Р ). Минимум ее будет при = І опт . Приравняв к нулю про¬ 
изводную дѵо/д% ѵ , после тригонометрических преобразований, полу¬ 
чаем 

іопт --- ^ ■ (2.2.20) 


При малых дальностях полета (Рц <С я) оптимальный угол запус¬ 
ка приближается к 45°. С ростом дальности он увеличивается, стре¬ 
мясь к 90° при Рц = 180°. Таким образом, номинальная траектория 
БР, выбранная из соображения минимального расхода энергии ракет- 
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ных двигателей, описывается уравнением (2.2.11), в котором = 
= ^опт» а ѵ о находится из выражения (2.2.19). 

В геоцентрической экваториальной системе координат плоскость 
траектории БР неподвижна, а все точки земной поверхности, в том чис¬ 
ле цель и место старта, вращаются с угловой скоростью й зм . За время 
Тб р полета БР цель переместится в восточном направлении на расстоя¬ 
ние, равное согласно (2.2.2) 

/ 4б5Т Б рсозф, м. (2.2.21) 

Поэтому плоскость траектории БР в момент старта должна проходить 
не через цель, а через точку, расположенную на расстоянии / к западу 
от цели. 

Вращение старта влияет на величину и направление скорости, ко¬ 
торую необходимо сообщить БР на активном участке. Из-за вращения 
Земли ракета уже на стартовой позиции обладает линейной скоростью 
Ѵц, величина которой зависит от широты старта согласно формуле 

(2.2.2). Вектор этой скорости ѵц расположен перпендикулярно к пло¬ 
скости меридиана в точке старта и направлен с запада на восток. Ракета 

в граничной точке должна иметь скорость ѵ 0 . Таким образом, на актив¬ 
ном участке ей фактически требуется сообщить скорость, равную ѵ 0 — 

— Ѵа- Этим и объясняются наименьшие расходы энергии ракетных 
двигателей при старте в восточном направлении. 

Для учета несферичности Земли, влияния атмосферы и других 
возмущающих факторов в выражение для номинальной траектории вно¬ 
сят необходимые поправки. 

Выбор номинальной орбиты ИСЗ определяется его назначением. 
Так, для коммерческих спутников связи наиболее важны размеры зо¬ 
ны видимости спутника с, поверхности Земли и продолжительность 
связи абонентов. Связные ИСЗ запускают на стационарные и высоко¬ 
эллиптические орбиты. Искусственный спутник Земли, выведенный 
на стационарную орбиту (экваториальную, круговую орбиту с высо¬ 
той над поверхностью Земли Н = 35 870 км), совершает один оборот 
вокруг Земли за 24 часа и наземному наблюдателю кажется неподвиж¬ 
ным. Зона видимости стационарного ИСЗ охватывает 163°, поэтому 
практически для обеспечения связью всей поверхности Земли, за 
исключением районов, расположенных вблизи полюсов, достаточ¬ 
но трех спутников. Для создания системы связи, включающей и высо¬ 
коширотные районы, необходимо ИСЗ выводить на наклонные орби¬ 
ты. Так, связь в пределах всей территории Советского Союза обес¬ 
печивается с помощью спутников «Молния-1», выведенных на высоко¬ 
эллиптическую 12-часовую орбиту с наклонением 65°, высотой апогея 
40.000 км и перигея около 550 км [2]. 

Номинальные орбиты навигационных, геодезических и метеоро¬ 
логических ИСЗ выбираются близкими к круговым: при постоянной 
высоте над поверхностью Земли в течение всего полета создаются одина¬ 
ковые условия и упрощается обработка получаемых результатов. Вы¬ 
соты орбит должны быть такими, чтобы сопротивление атмосферы ска- 
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зывалось незначительно, так как это позволит прогнозировать поло¬ 
жение ИСЗ на большое время с достаточной точностью и обеспечит 
длительный срок его жизни. Для навигационных ИСЗ — это высоты 
от 600 до 1000 км, для геодезических — от 1000 до 1500 км и для ме¬ 
теорологических — от 600 до 2000 км [24]. Наклонения орбит спутни¬ 
ков зависят от значения широты обслуживаемых ими наземных 
районов. 

При выводе спутника граничной точкой может служить любая 
точка заданной орбиты. Однако можно показать, что минимальные за¬ 
траты энергии двигателей получаются тогда, когда такой точкой бу¬ 
дет перигей. Для того, чтобы граничная точка была перигеем, необхо- 
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Рис. 2.8. Сложные траектории 
вывода ИСЗ. 


димо, чтобы вектор скорости в конце активного участка занимал гори¬ 
зонтальное положение, а его величина превышала значение ѵі для дан¬ 
ной точки. 

Скорость вращающегося по эллиптической орбите ИСЗ в перигее 
и апогее (см. рис. 2.7.) соответственно составляет 




\ 


а: 



зм Рап 

ЯРп 

(2.2.22) 

Язм Рп 

арап 

(2.2.23) 


где р п и р ап — расстояния от центра Земли до точек перигея и апогея; 
а — большая полуось орбиты. 

Если высота перигея орбиты, на которую выводится ИСЗ, невели¬ 
ка, то режим полета рассчитывается так, чтобы двигатели ракеты-но¬ 
сителя работали на всей траектории вывода (участок АВ на рис. 2.7). 
Если же ИСЗ запускается на высокую орбиту, то траектория вывода 
может оказаться сложнее и будет иметь как активные, так и промежу¬ 
точные пассивные участки. 

На рис. 2.8 изображены два варианта вывода ИСЗ на высокую кру¬ 
говую орбиту радиуса р х . Активные участки траектории выделены 




на рисунке жирными линиями. В одном варианте с помощью ракеты- 
носителя ИСЗ выводится первоначально в точку В , являющуюся пери¬ 
геем промежуточной эллиптической орбиты. После этого двигатель 
выключается, и ракета совершает пассивный полет по промежуточной 
эллиптической орбите до точки апогея С этой орбиты. В точке С дви¬ 
гатель включается повторно. Сообщаемый дополнительный импульс 
тяги на участке СЮ должен быть таким, чтобы скорость ракеты возрос¬ 
ла до значения Ѵі, соответствующего круговой орбите радиуса р х . 

Если с наземных пунктов управления требуется контролировать 
наиболее ответственные участки полета, то возможен другой вариант 
вывода ИСЗ (см. рис. 2.8). Так, заключительный этап вывода ИСЗ на 


Рис. 2.9. Траектории 
полета КА к Венере 
и Марсу. 
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высокую круговую орбиту радиуса р х может быть осуществлен на ак¬ 
тивном участке ОН, находящемся в пределах видимости с пункта стар¬ 
та А. Для этого ИСЗ сначала запускают на промежуточную круговую 
орбиту радиуса р 2 , затем на участке ЕР его переводят на переход¬ 
ную эллиптическую орбиту и, наконец, на активном участке ОН вы¬ 
водят на требуемую орбиту радиуса р х . 

При межпланетных полетах КА должен выйти из сферы дейст¬ 
вия гравитационного поля Земли, радиус которого составляет прибли¬ 
зительно 924 000 км [86], пройти участок в поле тяготения Солнца 
и войти в сферу действия гравитационного поля планеты назначения. 
Для выхода из сферы действия гравитационного поля Земли КА не¬ 
обходимо разогнать до скорости, не меньшей местной параболической 
скорости ѵц. Часто межпланетные КА стартуют с борта тяжелых 
спутников, выведенных предварительно на промежуточную орбиту 
и обладающих уже значительной скоростью. 

Энергетика современных химических топлив позволяет выполнять 
полеты в поле тяготения Солнца лишь по эллиптическим орбитам. 
При движении по эллиптической орбите, соприкасающейся с орбита¬ 
ми Земли и планеты назначения, требуется наименьшая начальная 
скорость, а значит и энергия двигателей (рис. 2. 9). Такие орбиты, на¬ 
зываются полуэллиптическими. Полет по ним требует относительно 
длительного времени. Меньшее время полета будет при движении по 
эллиптической гелиоцентрической орбите, пересекающей орбиту пла- 
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неты. Для полета по пересекающим орбитам требуется некоторое уве¬ 
личение начальной скорости. Так, для полета к Венере, увеличение 
минимально необходимой скорости ѵ 0 = ѵц = 11,25 км/сек при вы¬ 
соте Н = 200 км на 2 км/сек уменьшает длительность полета с 146 
до 85 суток [86]. 

На заключительном этапе межпланетного перелета КА входит 
в сферу действия планеты назначения. При этом его скорость превышает 
местную параболическую. Поэтому, если КА не затормозится в плот¬ 
ных слоях атмосферы или не уменьшит скорость с помощью тормозных 
ракетных двигателей, то он пролетит мимо планеты и станет спутни¬ 
ком Солнца, если, конечно, не произойдет непосредственного столкно¬ 
вения с планетой. Для посадки в заданном районе планеты КА внача¬ 
ле может быть выведен на орбиту спутника этой планеты. При мяг¬ 
кой посадке скорость КА относительно небесного тела должна быть 
снижена до значений, близких к нулю. 


§ 2.3. УПРАВЛЕНИЕ КОСМИЧЕСКИМИ АППАРАТАМИ 

1 • Задачи и способы управления 

Пр и полете КА производится, во-первых, управление работой 
бортовой аппаратуры и действиями экипажа и, во-вторых, управле¬ 
ние движением КА. В обоих случаях управление может выполняться 
как с помощью неавтономных систем, например с наземного команд¬ 
ного пункта, так и с помощью автономных систем. 

Управление бортовой аппаратурой с командного пункта произ¬ 
водится с помощью системы, которую будем называть радиотел е- 
механической. Работа такой системы поясняется функцио¬ 
нальной схемой, изображенной на рис. 2.10. Фактическое состояние 
бортовой аппаратуры и окружающей среды, характеризуемое век¬ 
тором состояний у ф = {у фі , уф 2 , ..., у фл }, где, например, у фі — на¬ 
пряжение батарей питания, у ф2 — давление и т. д., фиксируется со¬ 
ответствующими бортовыми датчиками. В перерывах между сеансами 
связи показания датчиков могут записываться в бортовом запоминаю¬ 
щем устройстве. Во время сеансов связи запомненные, а также теку¬ 
щие показания датчиков через телеметрическую радиолинию посту¬ 
пают на наземный командный пункт. В обоих случаях на борту КА 
часто осуществляется предварительная обработка данных, направлен¬ 
ная на уменьшение передаваемых по радиолинии потоков сообщений. 
Подобная обработка сокращает избыточность при сохранении смысло¬ 
вого содержания информации и исключает информацию, не существен¬ 
ную для получателя. На рис. 2.10 устройство предварительной обра¬ 
ботки изображено пунктиром. Полученные на пункте сообщения вы¬ 
деляются, регистрируются и направляются на обработку для анализа 
и принятия решения. Обычно при выполнении этих операций широко 
используются электронные цифровые вычислительные машины (ЭЦВМ). 

В результате обработки определяется вектор состояния у р — (у Рі , 
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"Ѵр 2 > • Ѵрл}, полученный расчетным путем на основании данных теле¬ 
метрического контроля фактического состояния бортовой аппара¬ 
туры Уф. 

Необходимое состояние бортовой аппаратуры является априор¬ 
но известным и характеризуется вектором у н = {у Ні , Ун 2 > •••> Тнт}- 
(Очевидно, т<і п, поскольку управление осуществляется не по всем 
контролируемым параметрам.) На основании совместного анализа 

значений у р и у п , выполняемого обычно ЭЦВМ, оператор принимает 



Рис. 2.10. Функциональная схема радиотелемеханической системы управления ра¬ 
ботой бортовой аппаратуры с командного пункта. 


решение. Если в аппаратуре КА замечаются какие-либо неполадки 
или возникает необходимость изменения режимов работы, то на команд¬ 
ном пункте формируются команды управления, которые' по команд¬ 
ной радиолинии передаются на КА. Команды либо исполняются не¬ 
медленно, либо записываются в программно-временное устройство 
(ПВУ) для последующего исполнения. Результаты исполнения коман¬ 
ды контролируются с помощью телеметрической радиосистемы. Та¬ 
ким образом, радиотелемеханическая система управления работой бор¬ 
товой аппаратуры представляет собой замкнутый контур. 

На схеме рис. 2.10 изображены два ключа, показывающие, что 
работа командной и телеметрической систем осуществляется сеансами. 
На время сеанса ключи замыкаются. Синхронизацию работы системы 
управления обеспечивают сигналы точного времени 5 ТВ . 

Программно-временное устройство, находящееся на борту КА, 
позволяет осуществлять управление в любое время полета, а не толь- 
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ко в течение сеанса связи КА с наземными пунктами и повышает на¬ 
дежность управления. Применяют два вида ПВУ: жесткое и гибкое. 
Жесткое ПВУ имеет фиксированную программу, составленную из ко¬ 
манд, следующих друг за другом в неизменной последовательности. 
Его программа закладывается до запуска КА и не корректируется в те¬ 
чение полета. Гибкое ПВУ имеет сменную программу, которая может 
рассчитываться на Земле и передаваться на КА во время полета. 

Структуры замкнутых контуров управления работой бортовой 
аппаратуры и действиями экипажа аналогичны. При работе с эки¬ 
пажем используется связная радносистема, в частности радиотелефон¬ 
ная. По ней с Земли космонавту сообщают необходимую программу 
работы. По обратному каналу связной радиосистемы космонавт сооб¬ 
щает на Землю дополнительные данные, которые вместе с результата¬ 
ми телеметрического контроля используются при управлении дейст¬ 
виями экипажа космического корабля. 

Управление движением КА так же, как и любого летательного 
аппарата заключается в ориентации и стабилизации положения его 
корпуса относительно центра масс и в управлении движением центра 
масс. Ориентация и стабилизация КА осуществляется автономными 
системами, в том числе и системами автономного радиоуправления 
(см. гл. 7). 

Система ориентации совмещает систему координат, связанную 
с корпусом КА, с выбранными опорными направлениями, соответствую¬ 
щими базовой (опорной) системе координат. Опорные направления мо¬ 
гут задаваться, например, инерциальными системами или оптически¬ 
ми системами, визирующими небесные тела. Они могут быть образо¬ 
ваны также с помощью радиомаяков, установленных в определенных 
точках на поверхности Земли. Для совмещения в пространстве трех¬ 
осной координатной системы должны использоваться два опорных на¬ 
правления. В тех случаях, когда оказывается достаточным ориенти¬ 
ровать лишь одну ось КА, нужно иметь всего одно опорное направле¬ 
ние, .скажем, местную вертикаль при орбитальных полетах ИСЗ. 

Система стабилизации поддерживает необходимое положение 
в пространстве связанной системы координат КА, нарушаемое вследст¬ 
вие действия возмущающих моментов. 

Ориентация и стабилизация необходимы для обеспечения задан¬ 
ного направления тяги двигателя, без чего невозможно произвести 
желаемое изменение траектории. При управлении баллистическими 
ракетами, как и при управлении снарядами, системы ориентации и ста¬ 
билизации объединены и ориентация производится перед стартом, на¬ 
пример, установкой осей гироскопической системы координат в со¬ 
ответствующее положение. При управлении ИСЗ и КА дальнего космо¬ 
са, находящимися в полете существенно большее время, ориентация 
осуществляется неоднократно. Система ориентации КА используется 
также для наведения бортовых антенн на наземные пункты или дру¬ 
гие объекты и панелей солнечных батарей — на Солнце. 

Рассмотрим в качестве примера работу системы ориентации лун¬ 
ной космической станции [25] (рис. 2.11.). В качестве опорных ориен¬ 
тиров для станции были выбраны Солнце, Луна и Земля. Солнце и Лу- 
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на использовались большую часть времени. На заключительном эта¬ 
пе полета, когда наведение на Луну было затруднено из-за увеличе¬ 
ния ее угловых размеров, вместо Луны использовалась Земля. Опор¬ 
ные направления определялись с помощью фотоэлектрических прибо¬ 
ров-датчиков Луны, Земли и двух датчиков Солнца: «грубого» и «точ¬ 
ного». Исполнительными механизмами служили реактивные двигате¬ 
ли, работающие на сжатом газе. Кроме того, в систему ориентации вхо¬ 
дили скоростные гироскопы — датчики угловых скоростей. 

При включении ориентации производилось гашение начальных 
угловых скоростей вращения корпуса КА и осуществлялся поиск 
Солнца с помощью «грубого» солнечного датчика. Угол обзора гру- 



Рис. 2.11. Функциональная схема системы ориентации лунной станции. 


бого датчика достаточно широкий (около 190°), что гарантирует «за¬ 
хват» Солнца. После приведения оси грубого датчика к направлению 
на Солнце, Солнце оказывается в поле зрения точного солнечного дат¬ 
чика и захватывается им. Затем начинается поиск Луны. Для этого 
КА сообщается вращательное движение относительно направления 
на Солнце с угловой скоростью 0,7 град/сек. Вращение прекращается 
после попадания Луны в поле зрения лунного датчика. Так как угол 
Солнце — станция — Луна меняется в течение полета, то предусма¬ 
тривается автоматическая отработка этого изменения поворотом сол¬ 
нечного датчика с помощью шагового электродвигателя. Ошибка си¬ 
стемы -ориентации станции не превышает (2—3)'. 

При управлении движением центра масс КА основное значение 
имеет неавтономное корректирующее радиоуправление. Такое управ¬ 
ление осуществляется как командное радиоуправление І-типа (КРУ-І). 
В последнее время для управления космическими кораблями все боль¬ 
шее применение получает также автономное корректирующее радио- 
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управление. При стыковке КА используется самонаведение и наведе¬ 
ние «на себя» (КРУ III). 

Отличительной чертой корректирующего управления является 
разнесение во времени процессов контроля траектории КА и изме¬ 
нения ее параметров. При этом контроль производится в течение 
длительного времени орбитального полета, а коррекция траектории— 
за малое время движения на активном участке. 

Корректирующее радиоуправление оказывается наиболее эффек¬ 
тивным в тех случаях, когда не требуется производить быстрых не¬ 
предвиденных маневров. В тех случаях, когда в течение достаточно дли- 



Рис. 2.12. Функциональная схема корректирующего радиоуправления с команд¬ 
ного пункта. 


тельного времени происходят быстрые непредсказуемые изменения 
действующих на КА сил, вместо корректирующего целесообразнее 
использовать следящее радиоуправление. В основном оно применяется 
на заключительных или, как их называют, терминальных участках, 
например, при мягкой посадке на поверхность или стыковке КА. 

При управлении движением КА радиоэлектронные системы поз¬ 
воляют обеспечить наиболее высокую точность управления при отно¬ 
сительно простой бортовой аппаратуре. Когда требования к точности 
управления невысоки, как, например, при запуске КА на начальную 
(промежуточную) орбиту, вместо радиоэлектронных систем применяют¬ 
ся автономные инерциальные и другие нерадиотехнические системы 
управления. 

Функциональная схема корректирующего радиоуправления с на¬ 
земного командного пункта приведена на рис. 2.12. 
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Фактические параметры движения центра масс КА характеризу¬ 
ются шестимерным вектором Ѵф = {уф,, Уф 2 , Уф в }. С помощью 
измерительных радиосистем производится оценка значений этих пара¬ 
метров, в результате которой находится расчетный шестимерный век¬ 
тор Ур = {Урі» Ур 2 » •••> УрЛ- в ЭЦВМ по найденно му Ур вычисляется 
расчетная траектория движения КА и находится ее отличие от номи¬ 
нальной траектории, определяемой совокупностью параметров у п = 
= {Уни Ун 2 > •••* Ун,}- Анализируя отклонение расчетной траектории 
от номинальной, оператор принимает решение о целесообразности про¬ 
ведения коррекции движения КА, определяет подходящую попадаю¬ 
щую траекторию и с помощью ЭЦВМ вычисляет программу коррекции. 

При корректирующем командном радиоуправлении с наземного 
пункта измерение параметров движения КА может осуществляться 
не только на Земле, но и на борту КА, что соответствует командному 
радиоуправлению ІІ-типа (КРУ-ІІ). В этом случае результаты изме¬ 
рений должны передаваться на Землю. При удалении от Земли и при¬ 
ближении к цели точность измерений с командного пункта падает, 
а точность измерений, проведенных на борту, возрастает. 

Для проведения коррекции необходимо в определенной точке ор¬ 
биты к центру масс КА приложить импульс силы, изменяющей величи¬ 
ну и направление вектора скорости КА. В результате действия коррек¬ 
тирующего импульса КА совершит маневр и начнет двигаться по по¬ 
падающей орбите, определяемой новыми начальными условиями. Кор¬ 
ректирующий импульс создается ракетными двигателями. Включение 
двигателей производится в расчетный момент времени от ПВУ, в ко¬ 
торое по командной радиосистеме предварительно закладывается 
программа коррекции. Результаты проведения коррекции контроли¬ 
руются с помощью измерительных систем. 

Различают два вида маневров КА: продольные и боковые. Первые 
изменяют параметры орбиты без поворота плоскости орбиты КА, а вто¬ 
рые приводят к изменению положения плоскости орбиты КА в инер¬ 
циальном пространстве [86]. 

Ошибки управления движением центра масс КА характеризует 
обобщенный вектор промаха. В общем случае он имеет шесть компо¬ 
нент: три координатных и три скоростных б/г = {б/г ь б/г 2 , ..., б/г с }. 
Компоненты вектора промаха вычисляются для фиксированных мо¬ 
ментов времени или для заданных значений определенных параметров, 
например углового расстояния от фиксированной точки. Для фикси¬ 
рованного момента времени первые три компоненты вектора промаха 
представляют собой отклонения фактических координат КА от тех, 
которые были бы в этот момент при движении КА по номинальной 
траектории. Три другие компоненты показывают аналогичные откло¬ 
нения составляющих вектора скорости КА. 

Учет всех шести компонент вектора промаха важен в таких зада¬ 
чах, как, например, стыковка КА или мягкая посадка в заданную 
область на поверхности небесных тел. При жесткой посадке вектор 
скорости КА не имеет значения и можно ограничиться трехмерным 

95 



вектором промаха'. Промах БР определяется только двумя компонен¬ 
тами — отклонениями точки падения по дальности и по направлению. 

Для КА, находящихся на эллиптических орбитах, вместо обобщен¬ 
ного вектора промаха часто используют обобщенный вектор ошибок 
- > 

б(?. Компоненты вектора ошибок определяют отклонения элементов 

- > 

фактической орбиты от элементов номинальной — 6(2 = {6а, бе, бі, 
6Й, бсо, 6/ п }, где ба — отклонение большой полуоси; бе — отклонение 
эксцентриситета; бі — отклонение угла наклонения; 6Й — отклоне¬ 
ние долготы восходящего узла; бсо — отклонение аргумента перигея 
и 64 — отклонение времени прохождения КА перигея орбиты. В ка¬ 
честве компонент вектора 6(2 могут быть взяты отклонения других пара¬ 
метров орбиты, не являющихся ее элементами. Так, для связных ИСЗ 
наиболее важно обеспечить стабильность периода обращения Тцсз- 
При небольших коррекциях орбиты связных ИСЗ достаточно рассма¬ 
тривать отклонения бТисз как единственную компоненту вектора 
ошибок. 

Допустимая величина вектора промаха или вектора ошибок за¬ 
висит от назначения КА. Например, для поражения цели межконти¬ 
нентальной БР на расстоянии 10 000 км допустимо отклонение точки 
падения ракеты от цели по дальности и по направлению около 1 км 
[26]. Относительное значение промаха при этом составляет 10 -4 . При 
полете межпланетного КА к Марсу допустимое отклонение от расчет¬ 
ной точки встречи оценивается величиной порядка 1000 км [71. Если 
коррекция движения производится на начальном участке орбиты пере¬ 
хода при расстоянии от Марса около 4 • ІО 8 км, то относительная ве¬ 
личина промаха равна 2,5 -ІО -6 . 

Рассмотрим, как рассчитывается коррекция движения КА. Огра¬ 
ничимся случаем коррекции движения в плоскости орбиты. Обратим¬ 
ся к рис. 2.13. Допустим, что КА должен достигнуть области назна¬ 
чения радиуса Н н с центром в точке с координатами Рі н и р 1н - 

Свободное движение КА в плоскости орбиты описывается урав¬ 
нением (2.2.11). Учитывая (2.2.10), убеждаемся, что оно связывает те¬ 
кущие координаты КА р и Р с начальными условиями (обозначенными 
индексом «0»), т. е. является функцией 

^(р> Р, Ро> Ро. Ро. Ро) = 0- (2.3.1) 

Производные р 0 и р о связаны с модулем ц 0 вектора скорости КА и углом 
І„, определяющим его направление, соотношениями [см. (2.2.10)] 

Ро = У 0 со5|р, Ро = - Ро8Ш ^ р -. (2.3.2) 

Ро 

Если начальные условия в некоторый момент ( 0 равны 

• • • * 

Ро Ро н» Ро Ро н» Ро Ро н» Ро Ро н> 4.3.3) 

то КА будет двигаться по номинальной орбите и в момент і х пройдет 
через центр области назначения (начальные условия с индексами 
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«О н» соответствуют номинальной орбите, а с индексами «О р» расчет¬ 
ной — см. ниже). 

Допустим, что результаты измерения параметров движения пока¬ 
зывают, что в момент 4 КА будет находиться в точке с координатами 

ро р , Ро р и иметь составляющие скорости р 0р и р 0р . Принимая эти 
значения в качестве начальных условий и подставляя их в уравнение 
(2.3.1), получим расчетную орбиту КА. 



Знание расчетной орбиты позволяет прогнозировать ожидаемый 
вектор промаха. В рассматриваемом случае вектор промаха имеет две 

компоненты 6/г 1р = {6р 1р , 6|3 1р }. Так как 6|3 1р < 1, то модуль векто¬ 
ра промаха равен 

I I ^ V (бРір) 2 + (Рі н бРі р ) 2 • (2.3.4) 

Если | 6/г 1р | > Н іи то промах больше допустимого и необходима 
коррекция орбиты. Предположим, что она производится в момент 4 
и приращения координат КА за время ее проведения пренебрежимо 
малы. 

Коррекция рассчитывается из условия перевода КА на попадаю¬ 
щую орбиту, т. е. орбиту, проходящую через граничную точку, имею¬ 
щую координаты р 0р , Р 0р и центр области назначения — точку с коор¬ 
динатами р 1и , р 1п . Коррекция осуществляется изменением вектора 
скорости КА. 

4 Зак. 191 
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Начальные условия попадающей орбиты 
Ро = Ро р ; Ро = Ро р ; Ро = Рор + Ар 0 р ; Ро = Ро Р + Ар 0р - (2.3.5) 


Величины Др 0р и Др 0р определяются из условий сведения к нулю 

компонент вектора промаха КА бр 1р и б|3 1р . Соответственно должны 

быть изменены составляющие вектора скорости р 0 р и |3 0 р в расчетной 
точке коррекции. 

Для установления зависимости между компонентами вектора про¬ 
маха и отклонениями составляющих вектора скорости от расчетных 
значений воспользуемся выражением (2.3.1). Рассматривая его сна¬ 
чала как функциональную зависимость р от р 0 и р 0 , а затем как зависи¬ 
мость Р от р 0 и Но (при этом не требуется представлять зависимость в яв¬ 
ном виде), вычислим полные дифференциалы ф и ф и заменим беско¬ 
нечно малые приращения конечными. В результате получим системы 
линейных уравнений 


бр = А 


іі 


о 

О о 


о 


+- Аі 2 бр 


0> 



бр — А 2і 6р 0 + А 2г бр 


о* 



(2.3.6) 


— частные производные, вычисляемые для попадающей орбиты в мо¬ 
мент і 0 . Они называются баллистическими или изохронными произ¬ 
водными. 

При небольших коррекциях орбиты, наиболее часто имеющих 
место на практике, частные производные для попадающей и номиналь¬ 
ной орбит отличаются одна от другой незначительно. Поэтому при рас¬ 
чете коррекции оказывается возможным использовать производные, 
вычисленные для номинальной орбиты в момент і й . 

Из уравнений системы (2.3.6) находим, что компоненты вектора 
промаха бр = бр 1р и бр = бр 1р будут сведены к нулю, если расчетные 
значения составляющих вектора скорости изменить на величины 


Щ>о р = 


брі Р А 12 

6Рі Р А 2 2 


Ац\ 


АРо Р — 


Ац брі Р 
Аіг бРі Р 


А и I 


(2.3.7) 


где [ Ац \ — определитель системы. 

Используя соотношения (2.3.2), нетрудно найти требуемое прира¬ 
щение модуля вектора скорости КА Ап р и угол ^ До , определяющий 
направление корректирующего импульса тяги. В результате проведе¬ 
ния коррекции КА должен двигаться по попадающей орбите, для кото- 

—У —У —У 

рой вектор скорости в граничной точке ѵ = ѵ 0 + Ап р . 

Ошибки при проведении коррекции орбиты главным образом обус¬ 
ловлены погрешностями измерения параметров движения, а также 
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недостаточно точными сведениями о физических константах и различ¬ 
ными неучтенными возмущениями. Указанные величины приводят 
к ошибкам в определении начальных условий и не позволяют точно 
рассчитать необходимую траекторию движения. Кроме этого, при 
отработке корректирующих маневров вносятся ошибки, связанные 
с погрешностями ориентации и стабилизации КА и с неточностью фор¬ 
мирования корректирующего импульса. 

Одной из важнейших операций в космосе является встреча и сты¬ 
ковка аппаратов на орбите [6; 93]. Стыковка КА может производить¬ 
ся на околоземной орбите или орбите какой-нибудь другой планеты, 
на которую совершается перелет. Обычно при встрече двух КА один 
из них является активным, а другой пассивным. В процессе встречи 
корректируется движение активного КА, а пассивный, часто называе- 
емый целью, движется по неизменной орбите. 

Процесс встречи и стыковки КА на околоземной орбите состоит 
из этапов выведения, сближения и причаливания. 

На первом этапе космические аппараты выводятся на заданные 
орбиты, причем, очередность] их выведения значения не имеет. Перед 
выводом второго КА с помощью радиотехнических систем оценивают 
параметры траектории аппарата, уже находящегося на орбите. По 
полученным данным прогнозируют его движение и рассчитывают точ¬ 
ку вывода на орбиту второго КА. После выведения КА (одного или 
обоих) может потребоваться коррекция орбиты для создания наилуч¬ 
ших условий встречи'. Для этого используется корректирующее радио¬ 
управление с командного пункта. Точность радиоуправления с команд¬ 
ного пункта обычно оказывается недостаточной для того, чтобы обес¬ 
печить необходимые для встречи малое расстояние между космическими 
аппаратами и близкую к нулю относительную скорость их движения. 
Поэтому необходим этап сближения аппаратов. 

Этап сближения осуществляется при помощи бортовых средств 
управления активным КА, получающих информацию о цели. В этом 
отношении этап сближения до некоторой степени аналогичен самонаве¬ 
дению управляемых] снарядов. Однако наведение космических аппара¬ 
тов на этом этапе является более сложным процессом, так как здесь не¬ 
обходимо обеспечить сближение аппаратов, при одновременном умень¬ 
шении до нулевого значения относительной скорости их движения. 

Для сближения КА прежде всего необходимо найти и захватить 
цель. Поиск и захват цели может выполняться либо космонавтом, либо 
автоматически бортовыми средствами. С помощью радиоаппаратуры, 
установленной на борту активного КА, осуществляются обзор про¬ 
странства и поиск радиосигнала, излучаемого целью или отраженного 
от ее поверхности. После обнаружения и захвата сигнала определяется 
направление линии визирования цели и устанавливается положение 
цели в связанной с активным КА системе координат. 

При управлении на этапе сближения цель можно считать мате¬ 
риальной точкой. При этом начальные условия сближения возможно 
задать шестимерным вектором, компоненты которого будут параметра¬ 
ми относительного движения аппаратов. При сравнительно малых рас¬ 
стояниях между встречающимися аппаратами и небольшом времени их 
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сближения разности гравитационных ускорений, действующих на 
аппараты, можно не учитывать. В этом случае в качестве начальных 
условий достаточно взять три величины: расстояние от активного 

КА до цели Гц 0 ; скорость сближения г ц 0 и составляющую относи¬ 
тельной скорости ѵ н 0 , нормальную к линии визирования. 

Минимальное расстояние, на котором активный КА пролетит мимо 
цели, т. е. промах, через начальные условия определяется по формуле 

(2.3.8) 

О 

Используемый на этапе сближения метод наведения выбирается 
в зависимости от допустимого расхода топлива и возможных режимов 
работы двигателей, продолжительности этапа сближения и сложности 
системы управления. Как правило, при сближении используется сле¬ 
дящая система управления, а двигатели работают либо с плавно регу¬ 
лируемой тягой, либо в релейном режиме с неоднократным включе¬ 
нием. Одним из наиболее простых и часто применяемых методов наве¬ 
дения является метод параллельного сближения [93]. Поддержанием 
нормальной составляющей вектора скорости ѵ н близкой к нулю обес¬ 
печивается вывод активного КА в точку встречи без промаха к. При 
этом незадолго до встречи осуществляется гашение относительной 
скорости сближения аппарата. 

Этап сближения может начаться при расстоянии ме*жду КА г ц до 

нескольких сотен километров и относительной скорости г ц до несколь¬ 
ких километров в секунду. В конце этапа г ц составляет от 30 ж до 1 /сж, 

Гц 1,5 -г- 10 місск , а ѵ а 5^ 2 місѳк [93]. 

Этап причаливания является последним этапом, заканчивающимся 
механическим соединением КА, т. е. их стыковкой. На этапе причали¬ 
вания активный КА совершает маневр окончательного сближения с 
целью. При этом цель уже нельзя считать материальной точкой, по¬ 
скольку требуется учитывать ориентацию ее корпуса относительно 
корпуса активного КА. 

В процессе причаливания двигатели активного КА должны иметь 
возможность создать вектор тяги в произвольном направлении. При 
этом они могут развивать небольшие ускорения, используя для этого 
сравнительно малое количество топлива. Такие возможности имеют, 
в частности, двигатели системы ориентации, поэтому они могут при¬ 
меняться на этапе причаливания. 

На этапе причаливания специфической проблемой, особенно важ¬ 
ной при автоматической стыковке КА, является измерение малых 
дальностей и малых скоростей. Обычные радиоизмерительные системы 
имеют ограничения по минимальным значениям этих параметров. 
Поэтому эффективным на этапе причаливания оказывается ручное на¬ 
ведение. Как показали наземные и летные эксперименты [93], при руч¬ 
ном управлении причаливанием практически нет необходимости в ин¬ 
дикаторах параметров относительного движения. Визуально наблю¬ 
дая цель, космонавт хорошо контролирует качество управления и, 
по мере необходимости, изменяет режимы работы двигателей. 
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2. Командно-измеоительные комплексы космических аппаоатов 

■ ■ ■ ■ 


Радиоуправление КА осуществляется с помощью командно-изме¬ 
рительных комплексов (КИК), обобщенная функциональная схема 
которых представлена на рис. 2.14. Аппаратура, входящая в КИК, 
размещается как на наземных пунктах, так и на борту КА. В составе 
комплексов различают: 

— радиосистемы траекторных измерений (измерительные радио¬ 
системы), используемые для определения параметров движения КА; 

— командные радиосистемы, обеспечивающие передачу на борт 
команд и временных программ. В состав командных систем обычно 
входит также радиоканал проверочной обратной связи; 

— телеметрические радиосистемы, по которым на командный пункт 
передается информация о работе всех бортовых систем и результаты 
научных наблюдений; 

— систему единого времени (СЕВ), необходимую для синхрониза¬ 
ции работы всей аппаратуры КИК. 

В некоторых случаях в состав КИК включаются телевизионные 
системы и системы, предназначенные для двусторонней связи с экипа¬ 
жем космического корабля, а также отдельные целевые радиосистемы. 

Наземная часть КИК (рис. 2.14) состоит из нескольких командно¬ 
измерительных пунктов (КИП), расположенных в различных точках 
на поверхности Земли, координационно-вычислительного центра 
(КВЦ) и соединяющих их линий связи. Обмен информацией с КА про¬ 
изводится по радиолиниям через КИП. Высокостабильные эталонные 
генераторы СЕВ, находящиеся на КИП, периодически проверяются 
по сигналам Государственной Службы Времени 5т в- По радиолинии 
Земля—Борт на КА передаются программы работы и команды, а так¬ 
же сигналы времени, а по радиолинии Борт—Земля сигналы провероч¬ 
ной обратной связи и данные телеметрии. Для измерения параметров 
движения КА во многих случаях используются обе радиолинии. Со¬ 
став КИП может отличаться от приведенного на рис. 2.14. Иногда 
КВЦ территориально совмещается с одним из КИП. Некоторые КИП 
могут выполнять ограниченный круг задач. В частности, пункт может 
предназначаться только для проведения траекторных измерений. 
В этом случае его называют измерительным пунктом (ИП). 

Во время сеансов связи КИП с КА с помощью системы траектор¬ 
ных измерений определяются параметры движения КА. Данные изме¬ 
рений со всех пунктов, привязанные к единому времени, после про¬ 
межуточной обработки по линиям связи поступают в КВЦ. Промежу¬ 
точная обработка сокращает объем передаваемой информации, в резуль¬ 
тате чего разгружаются линии связи. В КВЦ имеются универсальные 
электронно-вычислительные цифровые машины. На них обрабатывает¬ 
ся вся полученная информация и рассчитывается коррекция движе¬ 
ния КА. 

Рассчитанная на КВЦ программа коррекции по линиям связи 
поступает на КИП. Когда КА находится в зоне видимости этого КИП, 
программа с помощью командной радиосистемы передается на борт 
и после проверки правильности приема запоминается в бортовом ПВУ. 
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Рис. 2.14. Обобщенная функциональная схема командно-измерительного комплекса. 



























В нужные моменты это ПВУ выдает команды на исполнительные 
органы. 

Количество и размещение КИП в комплексе определяются, глав¬ 
ным образом необходимой точностью расчета траектории движения 
КА по результатам измерений, полученным на КИП. Кроме того, 
приходится учитывать время, в течение которого требуется поддер¬ 
живать радиосвязь с КА для приема телеметрической информации 
и управления работой бортовой аппаратуры. 

Для увеличения общего времени радиосвязи с КА в состав КИК 
могут включаться пункты, расположенные за пределами страны, на¬ 
пример, на кораблях. Для организации связи и обмена информацией 
между различными пунктами и КВЦ могут использоваться специаль¬ 
ные спутники. Так, например, при полетах космических кораблей 
«Союз» и орбитальной станции «Салют» обмен информацией между 
корабельными пунктами и КВЦ осуществлялся через спутники свя¬ 
зи «Молния-1» [94]. 

Обычно в командно-измерительном комплексе, предназначенном 
для обслуживания ИСЗ, количество КИП и ИП достигает десяти и бо¬ 
лее, а в КИК дальнего космоса оказывается достаточным иметь два- 
четыре пункта [2]. При радиоуправлении запуском баллистических 
ракет вся наземная аппаратура КИК размещается на одном пункте. 

При встрече и стыковке КА на этапе выведения целесообразно 
привлекать наземные средства КИК, на этапах сближения и причали¬ 
вания, напротив, лучше использовать только средства, расположен¬ 
ные на стыкуемых аппаратах. Обычно на борту активного КА уста¬ 
навливается электронная цифровая^вычислительная машина, которая 
рассчитывает программу сближения, а при автоматической стыковке — 
и программу причаливания. В этом случае основная часть радиоизме- 
рительной системы (радиовизир цели) также размещается на активном 
КА, а на пассивном аппарате устанавливается лишь приемо-ответчик. 
Возможен также вариант, при котором ЭЦВМ и радиовизир распола¬ 
гаются на пассивном КА, а программа управления сближением пере¬ 
дается для исполнения по командной радиолинии на активный КА [6]. 

Остановимся на особенностях использования радиоаппаратуры 
в системах командно-измерительного комплекса. Приемники, передат¬ 
чики и антенно-фидерные устройства различных радиосистем (измери¬ 
тельных, командных, телеметрических и др.) могут делаться как от¬ 
дельными, так и общими для нескольких радиолиний. Использование 
общих (совмещенных) устройств особенно важно на борту КА, так как 
это позволяет значительно уменьшить вес, габариты и электроэнергию, 
потребляемую радиоаппаратурой. Совмещение устройств в наземной 
радиоаппаратуре КИК может дать большой экономический эффект 
за счет использования одних и тех же средств для различных целей. 
Совмещение начинается с применения общих антенн для приема и пере¬ 
дачи сигналов различных радиосистем. В совмещенных радиолиниях 
используется единое несущее колебание, модулированное совокуп¬ 
ностью сигналов, содержащих информацию, соответствующую различ¬ 
ным радиосистемам. В отдельных же случаях полная энергия радио¬ 
сигнала одновременно используется для нескольких радиосистем. 

103 



Например, псевдослучайный сигнал может одновременно исполь¬ 
зоваться для измерения дальности и передачи информации. 

Для сопряжения радиотехнических систем и электронных цифро¬ 
вых вычислительных машин информация, поступающая на КВЦ, долж¬ 
на быть представлена в цифровом виде. Поэтому все измерительные 
радиосистемы, а также многие командные и телеметрические системы, 
входящие в состав КИК, имеют цифровые выходы. Следует отметить, 
что широкое применение цифровых устройств в радиосистемах сущест¬ 
венно расширяет набор методов, используемых для обработки сигна¬ 
лов, и позволяет значительно уменьшить аппаратурные ошибки. При 
этом, в частности, открывается возможность реализации адаптивных 
систем и оптимальных или близких к ним по точности алгоритмов. 
Необходимо также отметить, что автоматизация командно-измеритель¬ 
ных комплексов базируется на всестороннем использовании цифровых 
методов и средств. 


§ 2.4. ОСОБЕННОСТИ КОСМИЧЕСКИХ РАДИОЛИНИЙ 
1. Условия работы радиолиний КИК 

Электромагнитные волны, используемые в радиолиниях КИК, рас¬ 
пространяются в пределах прямой геометрической видимости. Размеры 
зоны видимости КА с КИП зависят от параметров орбиты КА, распо¬ 
ложения этих пунктов относительно плоскости орбиты и диапазона 
рабочих углов места. Из-за влияния на распространение радиоволн 
атмосферы и поверхности Земли параметры радиолиний КИК при ма¬ 
лых углах места значительно ухудшаются. Поэтому радиолинии КИК 
работают обычно при углах места Ѳ ^ Ѳ мин = 5—10°. Относительное 
движение КА и Земли приводит к тому, что радиосвязь КИП с КА осу¬ 
ществляется сеансами при угловых и радиальных скоростях взаимных 
перемещений, изменяющихся в широких] пределах. На условия 
работы радиолиний ИСЗ главным образом влияет вращение спутника 
вокруг Земли, а на работу радиолиний дальнего космоса — вращение 
Земли. Наличие угловых скоростей взаимного перемещения влияет на 
пространственный поиск КА и отслеживание их движения антеннами 
наземных пунктов, а наличие радиальных скоростей приводит к доп¬ 
плеровскому смещению частоты принимаемых сигналов. В первом 
приближении величина допплеровского смещения равна 

* 

р л ~±Ыт к *> < 2 - 4Л > 


где / б — частота сигнала, излучаемого с борта; Я — относительная 
радиальная скорость; с—скорость света; /г д = 1 для системы без за¬ 
проса и к я = 2 для системы с запросом. 

Рассмотрим, в качестве примера, в каких условиях проводится 
сеанс связи с ИСЗ, выведенным на орбиту, близкую к круговой. Ско- 
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ростъ движения ИСЗ по орбите высотой Н = р— г зм определяется в со¬ 
ответствии с выражением (2.2.14) 



Отсюда находим угловую скорость движения Писз и период обраще¬ 
ния Тисз 




Т и 


2я 


2я 


С з 


Й 


ИСЗ 


~|/ к зм 


Р 3 / 2 . 


(2.4.4) 


Обратимся к рис. 2.15. Допустим, что плоскость орбиты ИСЗ 
проходит через командно-измерительный пункт, расположенный в точ- 


Рис. 2.15. К определению 
длительности сеанса свя¬ 
зи и максимального зна¬ 
чения радиальной скоро¬ 
сти ИСЗ. 


Точка траверза- 


Орбита ИСЗ 



ке А . В этом случае время видимости Т в в спутника из пункта будет 
максимальным и равным времени прохождения ИСЗ угла зоны радио¬ 
видимости 2р в в . Очевидно, что длительность сеанса связи не может 
быть больше времени видимости. 

Для низких орбит Пи сз Йзм = 15 градічас, и в первом прибли¬ 
жении влиянием вращения Земли на величину Т в в можно пренебречь. 
Так как на круговой орбите скорость ИСЗ постоянна, то 


т 

1 В В 


= Тц сз 




где угол р в в находится из геометрических соотношений (рис. 2.15) 

Рв В = -“Ѳмин— агС5ІП -- 3 : 77 С05 Ѳмш, (2.4.6) 

Если плоскость орбиты ИСЗ проходит в стороне от КИП, то время ви¬ 
димости уменьшается. Отметим, что при Н >» 5000 на величину Т в в 
сильно сказывается вращение Земли и формулой (2.4.5) пользоваться 
нельзя. 
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Т1 


П 


В табл. 2.1 для различных высот даны значения ѵ\, Т ИС з, &исз 
т 

1 в в* 

Таблица 2.1 


Еі 

іі , Л. Л*. 


200 

500 

1000 

1500 

5000 

35870 


ѵі , км/сек ^ИСЗ» 

град/сек 



г исз, мин 

Т в в. 

МИН 

Ѳ мин=°° 

Ѳмин=Ю в 

88,3 

7 

3,6 

94,5 

11,5 

7,4 

105 

17,6 

12,6 

116 

23,1 

17,5 

201 

62,5 

52 


1440 (24 часа) неограниченно 


Напомним, что спутник, запущенный вдоль экватора в направле¬ 
нии вращения Земли на орбиту с Я = 35 870 км, будет стационарным. 
Очевидно, время его видимости неограниченно. 

Оценим величину допплеровского смещения частоты. В геодези¬ 
ческой декартовой системе координат (см. рис. 2.5) расстояние между 
наземным пунктом с координатами х' п , уи, и КА, текущие геодези¬ 
ческие координаты которого равны хк а (/), ук а (0, %к а(0> составляет 


Я (() = ~ Ѵ ~ А (0 — *ПІ 2 + [УК А (0 Уп ] а + і г К А (0 


(2.4.7) 


Переходя к сферическим координатам по формулам, аналогичным 
(2.2.1), имеем 

К (0 = КркА^ + ^-г^РцдСОсоз^согір,, X - 


X сое [А-к А (0—А„1 — 2 г зм Р к А (0 зіп (р„ 5Іп <Р К д ((). (2.4.8) 

Здесь ф п и Я п — широта и долгота наблюдательного пункта; р к а(0» 
Фка(0 и Ріка( 0 — модуль радиус-вектора, широта и долгота КА, из¬ 
меняющиеся с течением времени. 

Для представления в явном виде зависимости (2.4.8) от времени 
нужно определить функции ркд (0* Фк а (0 и А к А (/)»т. е. задать траек¬ 
торию движения КА. Для ИСЗ, вращающихся на низких круговых 
орбитах, выражение (2.4.8) принимает наиболее простой вид при усло¬ 
вии, что орбита ИСЗ — полярная ( і = 90°), а наблюдение ведется из 
пункта, расположенного на экваторе. Тогда р к А (0 = г зм + Я; фк а = 
= &исз*\ А К а (0 = Аисз; фп = 0. Обозначая угловое расстояние 
между пунктом и плоскостью орбиты б А, = Аисз— Ад, имеем: 

Я (() = Ѵ(г зм + Н) 2 + гім— 2 (г зм + Я) г зм С05 6А С05 йи с 3 і • (2.4.9) 


Дифференцируя (2.4.9) по времени, определяем радиальную скорость, 
а подставляя полученное значение скорости в (2.4.1), находим доппле¬ 
ровское смещение частоты для рассматриваемого случая 


Р &(і) ± 


( г зм +Я) г вм й и с з со5 вА 5 * п й исз^ 

Я (() с 


/А- (2.4.10) 
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Зависимости Р п от времени для Н = 200 км и Н = 1000 км при 
уРр : 200 Лівц и 6А = 0 приведены на рис. 2.16. (сплошные линии). 
Момент времени і = 0 соответствует прохождению ИСЗ через ближай¬ 
шую к пункту точку орбиты (точку траверза). На рис. 2.16 пунктиром 

также показаны скорости изменения допплеровской частоты Р ю вы¬ 
численные путем дифференцирования по времени выражения (2.4.10). 
Максимум | Р | будет иметь место в моменты «восхода» и «захода» ИСЗ 
в зоне видимости пункта. Полагая, что в эти моменты угол места антен¬ 
ны Ѳ мин = 0 и принимая 6А = 0, из подобных треугольников 0 зм АВ 
и ВСЁ) (рис. 2.15) и выражения (2.4.1), находим ' 


р 

1 д макс 




8М 


Й 


ИСЗ 


д 


(2.4.11) 


Таким образом, за время сеанса связи частота Допплера в радиолинии 
изменяется по нелинейному закону от Р п макс до Р п мин , проходя через 


Рис. 2.16. Законы изме¬ 
нения допплеровской ча¬ 
стоты (сплошные линии) 
и ее производной (пунк¬ 
тирные линии). 



ноль в точке траверза. Отметим, что при наблюдении за ИСЗ, запу¬ 
щенном на наклонную круговую орбиту, из пункта, расположенного 
в произвольном месте, зависимость Р п (?) будет более сложной, но ха¬ 
рактер ее остается аналогичным и максимальное значение не превысит 
величины, найденной по формуле (2.4.11). 

Радиоуправление КА дальнего космоса осуществляется на рассто¬ 
яниях, превышающих сотни тысяч километров. На таких расстояниях 
видимое движение КА напоминает движение планет по небосводу. На¬ 
блюдаемые угловые скорости перемещения КА малы и практически 
равны скорости вращения Земли й зм , т. е. близки к 15 град/час. 
Длительность сеансов связи исчисляется многими часами и может 
доходить до половины суток. Радиальные скорости перемещения меж¬ 
планетных станций, по мере удаления их от Земли и выхода к границам 
сферы действия земного тяготения, уменьшаются, затем при полете по 
гелиоцентрической орбите обычно претерпевают небольшие изменения 
и лишь только на короткое время заключительного, этапа, при подлете 
КА к планете назначения, в результате действия гравитационного поля 
планеты, радиальная скорость существенно увеличивается. 
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Отличительной особенностью траекторий КА на пассивном участ¬ 
ке является их относительная детерминированность, которая опреде¬ 
ляет квазирегулярность изменения параметра движения КА. Напом¬ 
ним, что квазирегулярными называются функции, которые можно раз¬ 
ложить в ряд по известным функциям времени (і) с неизвестными 
случайными коэффициентами 

х (1) = Л 0 4- А-і /і {!) + Я -2 /2 (О ••• [ п (О* (2.4.12) 

Необходимое количество учитываемых членов разложения опре¬ 
деляется длительностью интервала наблюдения и зависит от выбран¬ 
ной системы функций (/) и требуемой точности. 

В качестве функций А (/) удобно использовать степенные полино¬ 
мы, в частности, ряд Тейлора. При разложении в ряд Тейлора такого 



Рис. 2.17. Априорная «трубка» по дальности. 


параметра, как например, дальность до КА, коэффициенты этого ряда 
соответствуют реальным параметрам движения: дальности, скорости, 
ускорению и пр. Дальность Я (/) представляется рядом Тейлора отно¬ 
сительно произвольного момента времени і 0 в виде 

Я (0 = Я (У + Я (у (і - у + Я (У + .... (2.4.13) 

При радиоуправлении КА всегда имеется значительная априор¬ 
ная информация о его движении, получаемая на основании предвари¬ 
тельных расчетов или результатов, полученных во время предшествую¬ 
щих сеансов измерений. Указанная информация используется при 
проведении очередных сеансов радиосвязи и обработке результатов 
измерений. На основании ее прежде всего вычисляют ожидаемые ве¬ 
личины коэффициентов разложения (2.4.13), т. е. математические ожи¬ 
дания априорных законов распределения Я, Я, . В большинстве 

случаев априорные законы распределения можно считать нормаль¬ 
ными . 

Наглядным является графическое представление априорных за¬ 
конов в виде так называемых «трубок» параметров траектории. Напри¬ 
мер, среднее значение «трубки» по дальности (рис. 2.17) говорит об 
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ожидаемой величине Я в момент 4, а ширина ее зависит от дисперсии 
(і) априорного закона распределения В и равна 

Л# (4) « ± (2,7 -4- 3) сг Л (4). (2.4.14) 

В момент времени 4 истинная дальность до КА находится в пре¬ 
делах «трубки» с достоверностью, определяемой ее шириной. Если 
ЛЯ (4) — ± За^(4),то вероятность того, что расстояние до КА огра¬ 
ничено пределами «трубки», равна 0,997. Аналогичные «трубки» могут 
быть построены для остальных коэффициентов ряда (2.4.13) и для ко¬ 
эффициентов разложения других параметров движения КА. 

Среднее значение каждой из «трубок» можно использовать в ка¬ 
честве соответствующих программ при проведении сеанса радиосвязи. 
Так, программы по углу места и азимуту важны для быстрого и точ¬ 
ного наведения остронаправленных антенн наземного пункта. Про¬ 
грамма по радиальной скорости дает возможность прогнозировать доп¬ 
плеровское смещение частоты, что существенно облегчает вхождение 
в связь и точное отслеживание частоты сигнала. Знание априорных 
«трубок» уменьшает диапазон неизвестности измеряемых параметров 
и позволяет измерять не полные значения, а лишь их отклонения от 
программных. В ряде случаев это значительно упрощает работу. 


2. Выбор диапазона частот 

Диапазон выбираемых частот определяется, прежде всего, условия¬ 
ми распространения радиоволн и возможностью обеспечения необходи¬ 
мых точностных характеристик и требуемых полос пропускания радио¬ 
линий. Кроме того, большое значение имеют конструктивно-техниче¬ 
ские факторы. К таким факторам относятся: веса и габариты бортовых 
устройств, потребляемая ими энергия, коэффициент полезного действия 
аппаратуры, освоенность данного диапазона волн и т. д. Под освоенно¬ 
стью диапазона понимают наличие в данном диапазоне волн разрабо¬ 
танных и серийно изготовляемых радиоэлементов и приборов: 
полупроводников, электровакуумных и измерительных приборов 
и т. п. 

Возможности выбора диапазона частот при связи наземных 
пунктов с КА ограничиваются частотно-избирательными свойствами 
атмосферы. На рис. 2.18 приведена зависимость от частоты атмосфер¬ 
ного ослабления радиоволн в отсутствие осадков для среднеширот¬ 
ных пунктов, расположенных на уровне моря. Из рисунка видно, что 
на частотах выше 10 000 Мгц существенно тропосферное ослабление. 
Оно вызвано резонансным поглощением энергии радиоволн молеку¬ 
лами кислорода и неконденсированного водяного пара. Так как ат¬ 
мосфера максимальную плотность имеет в своей нижней части (тропо¬ 
сфере), то указанное поглощение практически наблюдается только там. 
Максимальное поглощение будет при минимальном угле места Ѳ = 0, 
минимальное — при Ѳ = 90°. Если станция расположена выше уров¬ 
ня моря, то тропосферный путь радиосигнала будет меньше и ослабле- 
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ние уменьшится. На высоте 15 км оно уменьшается примерно на поря¬ 
док. 

На частотах ниже 100 Мгц начинает сказываться ионосферное 
ослабление, возникающее в результате рассеивания энергии радио¬ 
волны свободными электронами ионосферы. Частоты, примерно ниже 
10 Мгц , вообще не применимы, так как они полностью отражаются 
от ионосферы. 

Таким образом, в диапазоне частот от 100 до (6 «ѵ- 10)-10 3 Мгц. 
(в зависимости от угла места) существует «радиоокно», в пределах 
которого и целесообразно выбирать рабочие частоты радиолиний КИК- 
Рабочие частоты выбирают в зависимости от назначения радиолиний 
на начальной стадии проектирования. При этом учитывают рекоменда- 



Рис. 2.18. Зависимость атмосферного ослаб¬ 
ления радиоволн от частоты. 


ции, принимаемые на кон¬ 
ференциях Международно¬ 
го консультативного ко¬ 
митета по радиосвязи 
(МККР), который регули¬ 
рует распределение частот 
в рамках международных 
соглашений. 

Согласно рекоменда¬ 
циям МККР частоты от 
100 до 1000 Мгц должны 
использоваться, в основ¬ 
ном, для связи с КА на 
небольшой высоте особенно 
в случае, когда на КА 
или наземном пункте будут 


применяться антенны с широкой диаграммой направленности или не¬ 
направленные антенны. Частоты от 1000 до 10000 Мгц рекоменду¬ 
ются при применении направленных антенн для радиолиний дальне¬ 
го космоса, широкополосных, например телевизионных, радиолиний 
и для проведения высокоточных траекторных измерений. 

При торможении в атмосфере КА сильно нагревается, вызывая 
тепловую ионизацию окружающей среды, в результате которой появ¬ 
ляется плазма. Плазма отражает и ослабляет радиоволны. Радиосвязь 
через нее возможна на частотах, превышающих ее критическую ча¬ 
стоту, которая доходит до 30 000 Мгц и зависит от скорости КА [32]. 
На таких высоких частотах велико тропосферное ослабление. При 
использовании более низких радиочастот требуется искусственное воз¬ 
действие на плазму, изменяющее ее параметры [24]. 

Для радиосвязи, например, двух КА между собой за пределами 
атмосферы, могут использоваться частоты, лежащие вне «радиоокна». 
В этих условиях допустимые размеры антенн, возможности их ориен¬ 
тации и потребляемые радиоаппаратурой мощности ограничивают 
диапазон частотами от 10 до 10 000 Мгц [29]. 

Излучения в диапазонах видимого света ^инфракрасной и длинно¬ 
волновой части ультрафиолетового диапазона (10 е — 10 10 Мгц) об¬ 
ладают определенной перспективой для-использованйя в космических 





радиолиниях. Однако сильная зависимость затухания этих излучений 
от состояния атмосферы, ограничения в выходной мощности передат¬ 
чиков и сложность наведения антенн пока затрудняют их широкое 
применение. 


3. Определение энергетического потенциала радиолинии 

В космических радиолиниях независимо от того, в каком диапазо¬ 
не они работают, всегда присутствуют естественные шумы, принятые 
антенной, и собственные шумы приемных устройств. Эти шумы являют¬ 
ся аддитивными по отношению к сигналу на входе приемника, имеют 
гауссово распределение и практически равномерный спектр в пределах 
полосы пропускания приемника. При расчетах, учитывающих действие 
таких шумов, удобно использовать понятие энергетического потенциа¬ 
ла радиолинии. 

Энергетическим потенциалом радиоли¬ 
нии СІ = Р с /С ш называется отношение средней мощности сигнала 
Р с к спектральной плотности шума О ш (мощности шума в полосе 
1 гц), пересчитанное ко входу приемника. 

Кроме понятия энергетического потенциала, используется также 
понятие энергетического отношения в радиолинии. Его величина С^е 
равна отношению энергии сигнала Е с к спектральной плотности шума 
на входе приемника и связана с энергетическим потенциалом равен¬ 
ством 

(Іе = = ОХ, (2.4.15) 

где Т — время, в течение которого производится накопление сигнала. 

Величина энергетического потенциала (энергетического отноше¬ 
ния) определяет возможности радиолиний в части обеспечения точности 
измерений параметров движения, пропускной способности радиолиний 
и вероятности ошибки при приеме информации. Следует отметить, 
что понятие энергетического потенциала широко используется и при 
расчетах радиолиний систем управления снарядами. Поскольку радио¬ 
линии таких систем и радиолинии комплексов КА работают в пределах 
прямой геометрической видимости, то рассматриваемые далее методы 
расчета, в основном, остаются справедливыми для обоих случаев. 

Величина энергетического потенциала определяется мощностью 
сигнала и спектральной плотностью шума на входе приемного уст¬ 
ройства. Если космические радиолинии выполнены совмещенными, то 
возникает задача распределения полной мощности (энергии) сигна¬ 
ла между отдельными радиолиниями в соответствии с их назначением. 
Наилучшим решением этой задачи было бы использование всей энергии 
для одновременного измерения параметров движения и передачи инфор¬ 
мации, однако практическая реализация такого решения встречает 
технические трудности. 

В КИК преимущественное распространение получили радиолинии 
с непрерывным излучением. Это объясняется тем, что в них можно 
обеспечить больший по сравнению с импульсными радиолиниями энер- 
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гетический потенциал (за счет эффективного использования средней 
мощности передающих устройств) при меньших потребляемой энергии, 
весе и габаритах передающих устройств. Кроме того, при непрерывном 
излучении легче совмещать передачу информации с высокоточными 
измерениями параметров движения. 

Мощность сигнала на входе приемника радиолинии, работающей 
в пределах прямой геометрической видимости, находится по формуле 



Р прд ^прд '-’прм 


4 я /? 2 


(2.4.16а) 


где Р прд — мощность передающего устройства; П пр д — коэффициент 
усиления передающей антенны; $ прм — эффективная площадь прием¬ 
ной антенны; % — коэффициент, учитывающий дополнительное ослаб¬ 
ление сигнала в радиолинии < 1); Р — расстояние между передаю¬ 
щей и приемной антеннами. 

Коэффициент усиления антенны П связан с ее эффективной пло¬ 
щадью 5 равенством 

0 =|^ 5 . ( 2 . 4 . 17 ) 


где А — длина рабочей волны. 

Это позволяет представить формулу (2.4.16 а) в следующих видах: 




Р прд ^прд І?прм і 

(4 л #) 2 

Р прд ^прд ^прм і 



А 2 , 

1 

А 2 " ■ 


(2.4.166) 

(2.4.16в) 


Из приведенных выражений следует, что зависимости принятой 
мощности сигнала от длины волны будут различными в соответствии 
с тем, что является фиксированным: эффективные площади или усиле¬ 
ния антенн. Параболические, рупорные и многие другие антенны 
СВЧ относятся к классу антенн с фиксированной площадью (аперту¬ 
рой). Чем короче длина волны, тем выше их усиление. Полуволновый 
вибратор, штыревые и другие антенны дипольного типа, а также 
всенаправленные антенны имеют фиксированное усиление, величина 
которого не зависит от А. Так для идеальной всенаправленной антенны 
О = 1 . 

На рис. 2.19 приведены возможные комбинации приемных и пе¬ 
редающих антенн, имеющих фиксированную площадь 5 и фиксирован¬ 
ное усиление П. В первом случае (рис. 2.19, а) мощность сигнала на 
входе приемника не зависит от длины волны, во втором (рис. 2.19, б) — 
увеличивается с ростом длины волны и, наконец, в третьем (рис. 2.19, в) 
уменьшается с увеличением длины волны. 

В КИК наземные антенны обычно имеют фиксированную площадь, 
хотя в радиокомплексах ближнего космоса иногда используются и шты¬ 
ревые антенны. Бортовые антенны КА бывают как с фиксированной 
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площадью (остронаправленные), так и фиксированным усилением 
(всенаправленные). Последние широко применяются в КИК ближнего 
и среднего космоса. Они не требуют ориентации во время сеанса связи 
и могут использоваться в аварийных ситуациях. 

Расчет Р с удобнее выполнять в децибелах. Тогда формула (2.4.16 а) 
запишется в виде 



— Р прд П П рд5 П рм Тоф-Тд, 


(2.4.18) 


где Рс и Р п Р д — принимаемая и излучаемая мощности сигнала, 
в дб-вт, т. е. отнесенные к уровню мощности 1 вт\ Ппрд — коэффици¬ 
ент усиления, дб; <$п РЫ — эффективная площадь, дб-м 2 ; Ь 0 = 10х 
ХІ§4л:Р 2 —ослабление сигнала в свободном пространстве, дб-м 2 ; Ь л = 
= 10 1& І — дополнительные потери сигнала в радиолинии, дб. 
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Рис. 2.19. Зависимость мощности принимаемого сигнала от типа антенн. 


Ослабление сигнала в свободном пространстве, обусловленное 
рассеиванием энергии радиоволны, составляет основные потери в ра¬ 
диолиниях. При связи КПП с ИСЗ, удаленными на 200 -г - 50 000 км, 
Ь 0 = 117 ■— 165дб*л4 2 ; при связи с КА, находящимся в районе Луны, 
Ь 0 = 183 дб’М 2 ; при связи с КА, находящимися в районе Венеры 
или Марса, Ь 0 ж 220 245 дб-м 2 , а при полете за пределы Солнеч¬ 

ной системы к звезде Альфа Центавра Т 0 » 345 дб-м 2 . 

Дополнительные потери в децибелах мощности сигнала в радио¬ 
линии, соответствующие множителю ^ в формулах (2.4.16), равны 
сумме 

7-д 7 -а ф у 7. Ііав “Ь 7. атм ф- Т'дол > (2.4.19) 

где Ьлфу — потери в передающих и приемных антенно-фидерных 
устройствах; І, нав — потери из-за неточности наведения приемной 
и передающей антенн; /, атм — потери при распространении сигнала 
в атмосфере; 7. пол — потери при поляризации радиоволн. 

Потери Ьафу определяются коэффициентом передачи антенно¬ 
фидерного тракта радиолинии Іафу (?афу <С 1) и зависят от длины 
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и конструкции этого тракта, а также материала, из которого выпол¬ 
нен тракт, 

А а ф у Ю іа ф у. (2.4.20) 

Потери -^нзв обусловлены ошибками наведения антенны. 14а 
рис. 2.20 приведена нормированная диаграмма направленности антен¬ 
ны И (ф)/Д (ф = 0), максимум которой смещен на угол ф от линии ви¬ 
зирования. Для параболических антенн, наиболее часто применяемых 
в КИК, форма диаграммы направленности (главного лепестка) при¬ 
ближенно описывается выраже- 



Рис. 2.20. К определению ошиб- Рис. 2.21. Зависимость ослабления сигнала 
ки наведения антенны. от ошибки наведения антенны. 


где (і — диаметр раскрыва зеркала антенны; X — длина рабочей вол¬ 
ны; (л:) — функция Бесселя первого рода от действительного аргу¬ 
мента. 

На рис. 2.21 приведена зависимость потерь сигнала Ь нав (в де- 
цибеллах) от отношения 2ф/ф 0>5 , полученная с помощью формулы 
(2.4.21). Здесь ф 0>5 — ширина диаграммы направленности антенны 
по уровню половинной мощности. Для главных лепестков диаграммы 
направленности, не превышающих 30°, справедливо выражение [35] 

Фо ,5 « 70 ~ • (2.4.22) 

а 

Потери Ь нав нужно учитывать при передаче и приеме сигналов 
антеннами, установленными как на борту КА, так и на Земле. Вели¬ 
чина Ь нав Д ля бортовых остронаправленных антенн определяется 
точностью ориентации КА и обычно не превышает 1 дб [29]. Для на¬ 
земных антенн А нав существенно зависит от используемого метода 
наведения антенн. При наведении антенн по программе обычно тре¬ 
буется выполнение условия ф ^ ф 0>5 , при котором максимальная 
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,д5/к м 


величина потерь не превышает 3 дб. Системы автосопровождения могут 
обеспечить лучшую точность и позволяют свести потери, связанные 
с наведением антенн, к десятым долям децибелла. 

Потери при распространении сигнала в атмосфере Ь атм обуслов¬ 
лены тропосферным и ионосферным ослаблениями и затуханием сигна¬ 
ла в конденсированном водяном паре (облаках, тумане) и осадках. Ве¬ 
личины ионосферного и тропосферного ослабления определяются по 
графикам рис. 2.22 [29]. На. этом 
рисунке показано ослабление энергии 1 ат^ д5 / км 
радиоволн, приходящееся на кило- ~ 10 1 і ТаУУ 
метр пути радиосигнала, связанное У^У 

с дождями интенсивностью 16 ммічас У /уУ 

(кривая а), 4 ммічас (криваяі Ъ ), -1 - / /л У, 

1 ммічас (кривая с) и 0,25 ммічас / У 

(кривая й ,) и туманами с плотности- / .у ^&У 

ми 2,3 г/м 3 (кривая е), 0,32 г/м 3 -о г і — / у / / 

(кривая /) и 0,032 г!м 3 (кривая §). /У/?/ / / 

Ослабление сигнала в снеге является г / // / У ^ 

менее сильным. Длина пути радиосиг- -дщі/-. /./У /. /-1 

нала в осадках зависит от размеров з-ю ю ч з-ю ю і,мгц 

зоны осадков и от угла места Ѳ и мо- Рис 222 ослабление радиоволн 

Ж6Т ДОСТИГЗТЬ о0 КЛІ при МаЛЫХ о. з дожде и тумянб. 

Поляризационные потери /, ПОл 
возникают из-за того, что поля¬ 
ризации приходящей волны и приемной антенны не совпадают 
(рис. 2.23). Величина потерь рассчитывается по формуле [32] 


- 0.1 


/е/ 
/ / 


- 0.01 


з-ю 


/ 
/9 


з-ю ю б Мгц 


Рис. 2.22. Ослабление радиоволн 
в дожде и тумане. 


^пол=Ю1б 


шол> 


(2.4.23) 


где 


е _ 

-ПОЛ 


= У і + 


'1^2 


(1 — е 1 ) (1 — е 1 ) „ 


(і+ е і)(і+ е і) (і+ е ! )(і+ е !) 


соз 2а 


а — угол между большими осями эллипсов поляризации приемной 
антенны и приходящей волны; е ± и е % — эксцентриситеты соответствую¬ 
щих эллипсов поляризации; знак эксцентриситета е зависит от на¬ 
правления поляризации: правая поляризация считается положитель¬ 
ной, левая — отрицательной. 


макс. 
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Рис. 2.23. К определению поляризационных потерь радиосигнала, 
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Из формулы (2.4.23), в частности, следует, что при приеме на 
антенну с линейной поляризацией волны с круговой поляризацией 
теряется половина мощности: при е х = 0 и е 2 = 1 получаем | цол = 1/2 
и А пол ~ —3 дб. Если же, например, антенна рассчитана на горизон¬ 
тальную, а приходящая волна имеет вертикальную поляризацию, то 
сигнал вообще не будет принят: для е г = е 2 = 0 и а = 90° имеем 
іпол = 0. Такой же результат будет при приеме на антенну с правой 
поляризацией волны с левой поляризацией: при е х = 1 и е 2 = —1 
получаем і пол = 0. 

Вращение плоскости поляризации, а значит и угла а в космиче¬ 
ских радиолиниях, в основном, определяется движением КА, в резуль¬ 
тате которого изменяется взаимная ориентация бортовых и наземных 
антенн. Особенно это проявляется при работе с неориентированными 
КА. В этом случае лучше всего делать на борту и Земле антенны с кру¬ 
говой (естественно, одинаково направленной) поляризацией. Однако 
антенны с круговой поляризацией и широкой диаграммой направлен¬ 
ности (свыше 100 е ) трудно осуществимы [32]. При рассмотрении 
поляризационных потерь следует также учитывать вращение плоскости 
поляризации волны при прохождении через ионосферу. Это явление 
называется эффектом Фарадея. На частотах выше 2000 Мгц влияние 
эффекта Фарадея незначительно [31]. 

В некоторых случаях, кроме рассмотренных выше, нужно учиты¬ 
вать и другие потери, не входящие в формулу (2.4.19). Так например, 
для защиты антенн КИК от ветра и осадков применяют радиопрозрач- 
ные обтекатели, которые вносят дополнительные потери. Величина 
этих потерь зависит от материала, из которого сделан обтекатель, 
и метеорологических условий [31]. 

Для компенсации потерь в радиолинии и обеспечения заданного 
уровня Р с нужно увеличивать мощность передатчика и коэффициент 
усиления антенн. Ограничений выходной мощности наземных передаю¬ 
щих устройств, вообще говоря, не существует, так как излучение лю¬ 
бой мощности может быть получено параллельным включением ряда 
передатчиков. Практически же верхний предел мощности наземного 
передатчика определяется мощностями имеющихся в данном диапа¬ 
зоне частот электровакуумных приборов, электрической прочностью 
АФУ и экономическими факторами. Верхний предел мощности борто¬ 
вых передатчиков определяется, главным образом, допустимым ве¬ 
сом аппаратуры и мощностью бортовых источников питания. Он ока¬ 
зывается на три-четыре порядка меньше, чем для наземных передатчи¬ 
ков. В результате значение Р с в радиолинии Земля—Борт в 10 3 -т- 10 4 
раз больше, чем в радиолинии Борт—Земля. 

В КИК ближнего космоса обычно достаточно небольших наземных 
антенн с диаметром зеркала, не превышающим нескольких метров. 
Такие антенны имеют широкую' диаграмму направленности, относи¬ 
тельно просты и дешевы. В КИК дальнего космоса применяют большие 
антенны с диаметром зеркала до нескольких десятков метров. Боль¬ 
шие антенны имеют узкую диаграмму направленности и требуют высо¬ 
кой точности наведения. Их изготовление сложно и дорого. Поэтому 
в КИК дальнего космоса стремятся использовать общую антенну 
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для траекторных измерений и для приема и передачи всей инфор¬ 
мации. 

На выбор типа и размеров бортовых антенн решающее влияние 
оказывает компромисс между необходимой величиной коэффициента 
усиления и допустимой шириной диаграммы направленности антенны. 
В радиолиниях ближнего космоса достаточно небольшое усиление. 
Здесь часто оказывается выгодным отказаться от ориентации КА и ис¬ 
пользовать всенаправленные бортовые антенны, обеспечивающие прием 
и передачу сигналов во всем пространственном угле. В радиолиниях 
дальнего космоса требуется максимальное усиление. Увеличение уси¬ 
ления приводит к уменьшению ширины главного лепестка диаграммы 
направленности. Минимально допустимая ширина диаграммы опреде¬ 
ляется точностью пространственной ориентации КА: она должна, по 
крайней мере, в 10 раз превышать величину возможных отклонений 
КА относительно стабилизированного положения. В противном слу¬ 
чае потери сигнала, вызванные ошибкой наведения бортовой антенны 
А Н ав> превысят 1 дб. 

Уровень шумов на входе приемного устройства определяется соб¬ 
ственными шумами приемника и шумами, поступающими из антенно¬ 
фидерного тракта. Последние состоят из шумов антенно-фидерного 
тракта и внешних шумов, принятых антенной. К внешним относятся: 
космические шумы, шумы атмосферы, шумы земного покрова и инду¬ 
стриальные помехи. 

Мощность Р ш и спектральная плотность шума (5 Ш , приведенные 
ко входу приемника с эквивалентной шумовой полосой Д/ э , связаны 
соотношением 


р —П М (94 94^ 

* Ш Д- Ѵ Э ,ѴЛ ш ** Э > \“* 

где к = 1,38-10 -23 дж/град — постоянная Больцмана; Т ш я — сум¬ 


марная температура шума, К- 

Собственные шумы приемников Т ш п зависят от входного устрой¬ 
ства. В радиолиниях ближнего космоса в качестве входных устройств 
наземных приемников используются простые и дешевые усилители, 
например, на туннельных диодах, высокочастотных транзисторах 
и т. д. Они имеют шумовую температуру порядка 500 ч- 2500 К- В на¬ 
земных приемниках радиолиний среднего и дальнего космоса наиболь¬ 
шее распространение получили более сложные малошумящие усили¬ 
тели: параметрические и молекулярные. Неохлаждаемые параметри¬ 
ческие усилители имеют Т ш п — 200 ч- 400 К, а охлаждаемые жидким 
азотом — 40 100 К. Наиболее низкую температуру шума, равную 

10 -ь 40 К, а в лучших случаях 2 ч- 4 К, обеспечивают молекуляр¬ 
ные усилители, охлаждаемые жидким гелием. В бортовых приемниках 
не стремятся к получению очень низких Т ш п . Это связано, во-первых, 
с нежеланием усложнять аппаратуру и увеличивать ее вес и габари¬ 
ты и, во-вторых, с большей мощностью принимаемого сигнала в радио¬ 
линии Земля—Борт. 

Шумы, поступающие из антенно-фидерного тракта, следует учиты¬ 
вать только для чувствительных приемников, у которых они сравнимы 
с собственными шумами. Поэтому в бортовых приемниках их часто 
можно не учитывать. 
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Омические потери в антенно-фидерном тракте приводят не только 
к ослаблению сигнала, но и к возникновению тепловых радиошумов. 
Их температура Та фу связана с коэффициентом передачи тракта со¬ 
отношением 

7"афу = (1 — Іафу)7о» (2.4.25) 

где Т 0 — температура фидера, равная при нормальных условиях 

290 К. 

Для получения малой величины Та фу нужно иметь возможно 
короткий фидер, соединяющий антенну с приемником, и избегать вра¬ 
щающихся соединений. Это достигается применением специальных ан¬ 
тенн и размещением входных усилителей непосредственно у облуча- 



Рис. 2.24. Яркостная температура внешних радиошумов. 

теля. Так при использовании двухзеркальных антенн получают 
Та ф у » 3,5 ч- 7 К, что соответствует Іа ф у » 0,985 -г- 0,97 (Та фу» 
« 0,05 0,1 дб) [24]. 

Чтобы определить температуру принятых антенной шумов Т а , 
нужно знать зависимости от пространственных координат Ѳ и ф аз 
диаграммы направленности антенны Р (Ѳ, ф аз ) и яркостной! темпе¬ 
ратуры окружающих антенну источников радиоизлучения 7^(0,ф аз ). 
Антенна принимает радиоизлучения не только главным, но также бо¬ 
ковыми и задними лепестками, т. е. со всех направлений в телесном 
угле Ф = 4я стерадиан. Поэтому 

Т. = Ы 5 Г » (Ѳ ’ Р (Ѳ. .Ч’аэ) <М>, (2.4.26) 

4я 

где ^ — коэффициент усиления антенны. 

Яркостная температура основных источников радиошумов на 
различных частотах приведена на рис. 2.24 [29]. 

Антенны наземных пунктов по главному и боковым лепесткам 
принимают из верхней полусферы космические шумы и шумы атмос¬ 
феры, а также шумы, создаваемые радиопрозрачными укрытиями, если 
последние применяются для защиты антенн. Космические шумы со¬ 
стоят из непрерывного (фонового) излучения и излучения дискретных 
источников, среди которых наиболее мощным является Солнце. Шумы 
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атмосферы появляются в результате электростатических разрядов 
и вследствие поглощения и последующего излучения энергии молеку¬ 
лами кислорода и водяного пара. При малых углах места 0 интенсив¬ 
ность шумов атмосферы максимальна. Она уменьшается примерно 
на порядок при увеличении Ѳ от нуля до 10° и от 10° до 90°. Из нижней 
полусферы по боковым и задним лепесткам диаграммы антенны назем¬ 
ных пунктов принимают шумы земного покрова. Хорошие антенны 
имеют малый уровень этих лепестков, а поэтому в них влияние шумов 
земного покрова на Т а обычно невелико. Однако оно резко возрастает 
при малых углах Ѳ, когда края главного лепестка диаграммы оказы¬ 
ваются направленными на поверхность Земли. Если главный лепесток 
диаграммы не захватывает излучения мощных дискретных источников 
и направлен под большим углом к горизонту, то величина Т а ж 10 -г- 

-т- 20 К. 

Индустриальные помехи являются нежелательным побочным про¬ 
дуктом работы разнообразной электроаппаратуры и имеют место в диа¬ 
пазоне частот от 1000 гц до 1000 Мгц. Максимальная интенсивность 
их в промышленных районах на несколько порядков выше величины 
космических шумов. Влияние их ослабляют разумным выбором места 
наземных пунктов и тщательным экранированием аппаратуры. 

В табл. 2.2 указаны некоторые характеристики типичных радио¬ 
линий ближнего, среднего и дальнего космоса. 

Таблица 2.2 


Параметры радиолинии 

Низколетящи? 

ИСЗ 

і КА на лунно? 
орбите 

\ КА иа орбиі 
Марса 

Дальность, км 

10 3 -М0 4 

4- ІО 5 

4-10» 

Частота, Мгц 

200 

ю 

*•* 

со 

• 

* 

о 

со 

2,3-10 3 

Наземная антенна 




диаметр, м 

5 

26 

64 

усиление, дб 

18 

50 

60 

ширина луча 

21° 

2Г 

7' 

Бортовая антенна 




площадь, м 2 

0,18 

3,5 

25 

ширина луча 

всенаправ¬ 

ленная 

3° 

1,2° 

Шумовая температура наземной систе- 

1000 

125 

25 

мы, К 




Мощность наземного передатчика, кет 

1-^3 

10 

100 

Мощность бортового передатчика, вт 

О 

I 

о 

20 

150 
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4. Вхождение в связь и слежение за сигналом 


В работе любых радиолиний различают два режима: вхождение 
в связь и выделение информации. Для первого режима характерны 
поиск и захват сигнала, а для второго — слежение за сигналом. 

При приеме сигналов с КА ось диаграммы направленности назем¬ 
ной антенны должна быть совмещена с направлением на КА, что пред¬ 
полагает обнаружение КА по двум сферическим угловым координатам, 
например, азимуту и углу места. Так как приемник является избира¬ 
тельной системой и должен быть настроен на определенную частоту, 
возникает задача обнаружения частоты приходящего сигнала. При 
когерентном приеме и при измерении дальности до КА требуется также 
обнаружение фазы (запаздывания) принимаемого сигнала. 

Рассмотрим функциональную схему наземной части совмещенной 
радиолинии КИК (рис. 2.25). Принятый антенной от КА радиосигнал 
поступает в приемник, выполняемый для повышения чувствительности 
и избирательности по схеме с двойным преобразованием частоты. В сов¬ 
мещенных радиолиниях принятый сигнал представляет собой, как пра¬ 
вило, несущее колебание, промодулированное по фазе поднесущими 
частотами каналов дальности, телеметрии и проверочного канала ко¬ 
мандной радиолинии. Выделенное несущее колебание используется 
для измерения радиальной скорости движения КА, а также подается 
на синхронный демодулятор принятого сигнала в качестве опорного 
колебания. Гетеродинные частоты / г х и / г 2 , а также частота запрос- 
ного^сигнала / 3 , поступающая в передатчик, формируются в синтеза- 
тореточных частот из высокостабильной частоты эталонного генера¬ 
тора / эт . Для ускорения процесса обнаружения сигнала КА по угло¬ 
вым координатам в систему наведения антенн вводят целеуказания, 
рассчитанные по априорным данным. Целеуказания содержат информа¬ 
цию об ожидаемом в данный момент времени направлении на КА. 
В зависимости от ширины диаграммы направленности и точности целе¬ 
указаний в системе наведения антенн используют либо программное 
наведение, либо автосопровождение. Принципы автосопровождения 
и поиска сигнала по угловым координатам, используемые в КИК, 
подобны тем, которые применяются в радиолокации [13]. 

Относительно низкие энергетические потенциалы и большие диа¬ 
пазоны изменения допплеровской частоты привели к широкому при¬ 
менению в космических радиолиниях следящих систем, в которых 
главным образом используются системы фазовой автоподстройки ча¬ 
стоты (ФАП). Такие системы обеспечивают узкополосную фильтрацию 
принимаемого сигнала и позволяют реализовать наиболее помехоус¬ 
тойчивые синхронные методы демодуляции. 

Как правило, индекс модуляции в радиолиниях КИК выбирают 
таким, чтобы значительную часть (до 50%) мощности оставить на не¬ 
сущем колебании. Наличие в спектре принимаемого сигнала четко выра¬ 
женного несущего колебания облегчает быстрое вхождение систем 
ФАП в синхронизм, позволяет наиболее просто измерять радиальную 
скорость, углы и угловые скорости движения КА, а также осущест¬ 
влять наведение и автосопровождение антенн. 
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ГГл 
1 


иск сигнала по частоте в канале выделения несущего колебания 


необходим тогда, когда эквивалентная шумовая полоса канала Д/ э 
(при наличии следящих фильтров — полоса захвата) меныне^возмож- 


Космический 

аппарат 






* • 

К измерителю Я 


Рис. 2.25. Функциональная схема наземной части совмещенной радиолинии КИК. 


ного диапазона изменения несущей частоты А/. Диапазон изменения 
А/ складывается из допплеровского смещения и уходов частоты из-за 
нестабильности задающих генераторов. 
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В настоящее время наибольшее применение получил последова¬ 
тельный поиск. При последовательном поиске с помощью некоторого 
фильтра «просматривается» весь диапазон А/. При этом не имеет зна¬ 
чения, перестраивается частота принимаемого сигнала или частота 


настройки фильтра. 

Предположим, что для поиска используется фильтр с эквивалент¬ 
ной шумовой полосой Д/ э . Скорость «просмотра» диапазона должна 
быть такой, чтобы за время пребывания сигнала в полосе фильтра на 
выходе последнего установился сигнал с необходимой амплитудой. 
Если отношение сигнал/шум в полосе Д/ э порядка 10 дб и более, то 


время установления сигнала Т « ~Щ~‘ ® этом случае для ориентиро¬ 
вочной оценки времени поиска сигнала по частоте имеем выражение 


Т’пск = Т -У- « . (2.4.27) 

Эквивалентная шумовая полоса системы ФАП канала выделения не¬ 
сущего колебания Д/ э в значительной степени определяет чувстви¬ 
тельность приемника. Чем меньше Д/ э , тем легче обеспечить поро¬ 
говое отношение сигнал/шум, т. е. минимальное отношение 
Рс/Рш = Р с /О ш Д/ э , при котором вероятностью срыва синхронизма 
в следящей системе можно пренебречь. 

Срыв синхронизма в системе ФАП связан с так называемыми «пе¬ 
рескоками фазы». «Перескоки фазы» возникают в тех случаях, когда 
мгновенное значение фазовых флюктуаций превышает 90°. Считает¬ 
ся [46], что отношение сигнал/шум] в полосе Д/ э должно превышать 

С7 О и . 

При уменьшении Д/ э ухудшается точность отслеживания системой 
ФАП изменений частоты входного сигнала и нестабильностей гетеро¬ 
дина, т. е. возрастают динамические ошибки слежения. Динамические 
ошибки зависят также от астатизма следящей системы и от закона 
изменения отслеживаемой частоты. Обычно применяют системы ФАП 
с астатизмом второго порядка, приближенно реализуемым с помощью 
пропорционально-интегрирующего фильтра. При этом основное зна¬ 
чение имеет первая производная изменяющейся частоты, а влияние 
высших производных существенно меньше. В рассматриваемом слу¬ 
чае минимально допустимая полоса Д/ э может быть определена по 
следующей формуле [85] 

Д/э мт, ^ (2-4.28) 

У Дфдоп 

Здесь /макс — максимальная скорость изменения частоты на входе 
системы ФАП; Дф д0 п — допустимая динамическая ошибка по фазе. 
Обычно Дфдоп ~ 20 30°. 

При низком энергетическом потенциале радиолинии <2 = Р С І С ш 
необходимая полоса А/ э оказывается очень узкой (до единиц герц 
и меньше в радиолиниях дальнего космоса), а время поиска — недо¬ 
пустимо большим. В таких случаях можно применять параллельный 
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поиск, т. е. использовать несколько фильтров, одновременно «просма¬ 
тривающих» разные участки частотного диапазона. Существенное 
уменьшение времени поиска при сохранении узкой полосы пропуска¬ 
ния системы обеспечивается введением в синтезатор точных частот 
(СТЧ) программы, учитывающей ожидаемую величину допплеров¬ 
ского смещения (рис. 2.25). 

Предположим, что КА удаляется от КИП с радиальной скоро¬ 
стью ^ ( і ), а бортовой приемник настроен на фиксированную частоту 
Д. Допплеровское смещение принимаемой на борту КА частоты можно 
скомпенсировать увеличением излучаемой наземным передатчиком 

частоты на величину, равную (% (1)1 с) Д, т. е. излучать сигнал с ча¬ 
стотой 

Ы0«/і+— /х- (2.4.29) 

С 


Действительно, в этом случае приходящий на борт сигнал будет 
иметь постоянную частоту, равную Д. Предположим, также, что с 
борта излучается сигнал с частотой / б , а усилитель промежуточной 
частоты (УПЧ-1) наземного приемного устройства настроен на Дрі = 

= / б — Д 0 . Синтезатор точных частот используется в качестве 
гетеродина, и частота его / Гі подается на стоящий перед УПЧ смеси¬ 
тель. Если 

» 

« 

МО = /гО--^-/ б , (2.4.30) 

С 


то допплеровское смещение принимаемого на Земле сигнала будет 
устранено и на вход УПЧ-1 будет поступать сигнал с постоянной ча¬ 
стотой / прі . 

Применение в синтезаторе программы частот позволяет значи¬ 
тельно (до двух порядков) уменьшить диапазон частотного поиска. 
В этих условиях диапазон поиска будет определяться погрешностью 
компенсации допплеровского смещения и уходами частоты в резуль¬ 
тате нестабильности эталонных генераторов. 

При синхронной демодуляции сигнала и при измерении параме¬ 
тров движения КА существенна величина фазовых флюктуаций на 
выходе следящей системы ФАП. При отношении сигкал/шум больше 
7 9 дб в эквивалентной шумовой полосе А/ э можно фазовые флюкту¬ 

ации считать распределенными по нормальному закону и находить их 
дисперсию по следующей приближенной формуле [39] 


о 


2 ^ 
т 



(2.4.31) 


где ^ — энергетический потенциал радиолинии. 

Отметим, что формула (2.4.31) верна и для обычного неперестраи- 
ваемого по частоте фильтра. 
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§ 2.5. КОНТРОЛЬ ТРАЕКТОРИИ КА 


1. Обработка траекторной информации в КИК 

Как было показано ранее (§ 2.2), для расчета траектории движе¬ 
ния КА, когда возмущающие полет силы равны нулю или точно из¬ 
вестны, достаточно определить шесть начальных условий, например 

значения х 0 , у 0 , г 0 , х 0 , у 0 , г 0 в геоцентрической системе координат 
для некоторого момента ( 0 . Однако непосредственно с помощью радио¬ 
технических систем эти значения получить нельзя, и поэтому фактиче¬ 
ски измеряют другие величины, которые называются навигацион¬ 
ными параметрами движения. Навигационные па¬ 
раметры определяются в системе координат, связанной при автоном¬ 
ном управлении с КА, а при неавтономном управлении — с измери¬ 
тельным пунктом (ИП), т. е. в топоцентрической системе (рис. 2.6). 

Так, на этапе сближения при стыковке КА навигационные пара¬ 
метры определяются в измерительной системе координат, связанной, 
например, с корпусом активного КА. С помощью радиовизира цели 
устанавливается направление линии визирования и находятся угловые 
скорости движения. Радиотехнические системы используются также 
для определения дальности между космическими аппаратами и ее 
пр оизводной — относительной скорости их сближения. 

При проведении траекторных измерений на измерительном пунк¬ 
те с помощью радиосистем определяют топоцентрические координаты 
КА: радиальную дальность Я, азимут ф аз и угол места Ѳ (см. рис. 2.6), 

а также их производные по времени К, фаз и Ѳ. Вместо азимута и угла 
места часто измеряют направляющие косинусы линии визирования 
КА, а также их временные производные. Наряду с измерением указан¬ 
ных параметров иногда оказывается целесообразным контролировать 
суммы или разности расстояний от КА до нескольких фиксированных 
точек, расположенных известным образом на поверхности Земли или 
разности пеленгов на эти точки. 

Навигационные параметры связаны с начальными условиями опре¬ 
деленными математическими зависимостями. Поэтому для расчета не¬ 
возмущенной траектории КА достаточно иметь результаты изме¬ 
рений шести независимых навигационных параметров в один и тот же 
момент времени. Если с одного наземного пункта осуществляются одно¬ 
разовые измерения, то такими параметрами будут, например, ф а з* 

Ѳ, Я, фаз, Ѳ. При использовании нескольких пунктов можно измерять 
не все шесть параметров, а лишь некоторые из них. Так, необходимые 
для расчета траектории шесть начальных условий могут быть получены 
по результатам измерения одного параметра (например, дальности) 
с шести пунктов, разнесенных надлежащим образом на поверхности 
Земли. 

Если для определения траектории используются результаты изме¬ 
рения из одного пункта, то измерительная система называется одно- 
пунктной. В противном случае она будет многопунктной: 
двухпунктной, трехпунктной и т. д. По количеству различных измеряе- 
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мых параметров системы делятся на однопараметрические, 
двухпараметрические и т. д. 

Определение траектории КА при использовании однопунктной 
системы, контролирующей не все шесть параметров движения, оказы¬ 
вается возможным только при неоднократных измерениях. Действи¬ 
тельно, для получения шести начальных условий невозмущенного дви¬ 
жения необходимо шесть независимых измерений. Благодаря относи¬ 
тельному перемещению КА и Земли результаты неодновременных из¬ 
мерений с одного пункта относятся к разным точкам пространства, 
что в определенных случаях обеспечивает независимость измерений. 

Для расчета траектории КА в случаях, когда возмущающие полет 
силы частично неизвестны, минимально необходимое количество не¬ 
зависимых измерений увеличивается. Предположим, например, что 
запущенный на низкую круговую орбиту ИСЗ тормозится в атмосфере. 
В первом приближении можно допустить, что возмущающая свободный 
полет аэродинамическая сила является постоянным параметром. При 
расчете траектории ее считают седьмым неизвестным и определяют 
одновременно с начальными условиями. 

В число определяемых параметров также включают недостаточно 
точно известные составляющие гравитационного поля Земли и другие 
параметры, неточное знание величины которых затрудняет учет 
возмущающих сил. Если выражения, описывающие возмущающие силы 
в уравнениях (2.2.7), содержат I независимых неизвестных величин, 
которые нужно учесть при расчете траектории, то минимально необ¬ 
ходимое количество независимых измерений будет т — I + 6. 

Необходимо отметить, что выбор состава навигационных парамет¬ 
ров, времени проведения сеансов, количества и расположения ИП и не¬ 
обходимая точность измерений существенно зависят от вида и числа 
учитываемых дополнительных неизвестных величин. 

С помощью радиосистем траекторных измерений производят то¬ 
чечные оценки навигационных параметров, которые выдаются в виде 
дискретного отсчета в конце временного интервала каждого отдельного 
измерения. При оценке некоторого параметра к полную ошибку б к 

разделяют на две ошибки: систематическую А/г = б/г и флюктуацион- 
ную б к' = б к — А к (здесь и в дальнейшем черта сверху означает 
статистическое осреднение). 

Систематическая ошибка измерения сохраняет 
постоянную величину за время, в течение которого осуществляется 
серия отдельных измерений. Она характеризует смещение величин оце¬ 
нок для всей серии от истинных значений. Для уменьшения система¬ 
тических ошибок в КИК производят калибровку измерительных си¬ 
стем и в результаты измерений вносят соответствующие поправки, 
учитывающие известные систематические погрешности. 

Флюктуационная ошибка измерения изменяется 
случайным образом от оценки к оценке. Она представляет собой откло¬ 
нение результата отдельного измерения от среднего значения в рассма¬ 
триваемой серии. Величина флюктуационной ошибки характеризует- 

і /~ - — 

ся среднеквадратическим отклонением о п = у (б/г') 2 . 
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Величины многих ошибок измерения можно уменьшить, приме¬ 
няя соответствующие обработки принимаемых сигналов. Различают 
первичную, промежуточную и вторичную обработки. 

Первичная обработка заключается в оценке пара¬ 
метров радиосигнала, несущих информацию о навигационных пара¬ 
метрах. Она осуществляется в измерительных системах. 

Вторичная обработка состоит в определении траекто¬ 
рии, по результатам измерений, выполненных с помощью радиоси¬ 
стем, прогнозировании движения и расчета корректирующих маневров 
КА. Она осуществляется в КВЦ. 

Промежуточная обработка заключается в подготов¬ 
ке результатов оценки параметров радиосигнала к виду, удоб¬ 
ному для вторичной обработки. Она может включать в себя пересчет вы¬ 
деленных параметров радиосигнала в навигационные параметры (напри¬ 
мер, пересчет измеренной частоты в радиальную скорость), раскрытие 
неоднозначности измерений, привязку измерений к единому време¬ 
ни и отбраковку*) результатов отдельных измерений. Промежуточная 
обработка может производиться на ИГ1, в КВЦ либо в обоих местах 
одновременно. Проведение ее на ИП разгружает линии связи, сокра¬ 
щая объем передаваемой по ним информации, но требует установки на 
ИП более сложной аппаратуры. 

Уменьшение флюктуациоппых ошибок измерений достигается 
осреднением навигационных параметров или соответствующих им пара¬ 
метров радиосигнала на достаточно большом интервале времени. 
Первичная обработка всегда сопровождается фильтрацией сигнала. 
Фильтрация в полосе Д/ э эквивалентна осреднению на интервале 
Т ^5 1/Д/ Э . При промежуточной и вторичной обработках обычно про¬ 
изводят дополнительное осреднение. 

Рациональное распределение времени осреднения между тремя 
видами обработки зависит от многих факторов. Минимальную величину 
общего времени первичной и промежуточной обработок желательно 
выбрать такой, чтобы ошибки результатов измерений после обработок 
были распределены по нормальному закону. Нормализация законов 
распределения при осреднении случайных процессов является след¬ 
ствием центральной предельной теоремы теории вероятности. Необ¬ 
ходимость нормализации вызвана тем, что алгоритмы вторичной 
обработки в этом случае значительно упрощаются. 

Как правило, при вторичной обработке располагают количест¬ 
вом измерений N, значительно превышающим число неизвестных пара¬ 
метров т (У » т), т. е. располагают большим числом избыточных 
измерений. Если измерения в течение интервала наблюдения Т нб 
производятся непрерывно, то число избыточных измерений составляет 
величину 






Отбраковкой называют обнаружение и исключение из дальнейшей обра¬ 
ботки результатов измерений с грубыми ошибками. 
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где п — количество одновременно измеряемых навигационных пара¬ 
метров; 7\ — время одного независимого измерения. Для невозмущен¬ 
ного движения КА пг — 6 . 

При вторичной обработке по существу подбирают такие значения 
параметров 'траектории, которые наилучшим образом согласуются 
с полученными результатами. Очевидно, что при N = т = 6 подобный 
подбор не нужен и расчет траектории возможен интегрированием ко¬ 
нечных уравнений (2.2.7) при однозначно определенных начальных 
условиях. 

Большое число избыточных измерений позволяет при вторичной 
обработке уменьшать как случайные погрешности измерения за счет 
статистического сглаживания, так и некоторые систематические ошиб¬ 
ки. Уменьшение систематических ошибок измерения в принципе ана¬ 
логично учету неизвестных возмущающих сил и сводится к увеличению 
числа определяемых параметров, т. е. к увеличению т. 

Рассмотрим принцип вторичной обработки на примере определе¬ 
ния параметров невозмущенной орбиты КА по результатам измерения 
одного навигационного параметра к. Величина любого навигационного 
параметра, например і?, является функцией координат ИП и текущих 
координат КА, (см. соотношение (2.4.8)). Будем считать местоположение 
ИП точно известным. Предположим, что измеряемый навигационный 
параметр к связан с шестью искомыми начальными условиями (или 
элементами орбиты) <7 (/ = 1 , 2 , ..., 6 ) известной зависимостью к = 
= Ф (< 7 і,< 7 2 . .... < 7 6 ). Допустим, что произведено А измерений параметра 
к, в результате которых получены величины к г ( і = 1 , 2 , ..., М). Это 
позволяет составить систему из N так называемых условных уравнений 


к і = ®і(Яъ ? 2 , •••, <7 6 )> * = 1 > 2, ..., N. 


(2.5.2) 


Если бы измерения проводились без ошибок, то любые шесть урав¬ 
нений из этой системы определяли бы точные значения начальных усло¬ 
вий. Наличие же случайных ошибок делает систему (2.5.2) несовмест¬ 
ной. Это означает, что не существует таких значений ^ 2 , ..., < 7 6 , 
которые удовлетворяли бы одновременно всем уравнениям системы. 
Иными словами, при подстановке в (2.5.2) любых значений начальных 
условий, например, < 7 [, < 72 , •••, < 7 в получим 

(2.5.3) 


Ф$(< 7 ь < 72 , ...» <7б) к- г — 6}^() 


Поскольку путем подбора значений д'і, ц’ч, ..., < 7 б обратить в нуль 
все величины 8 г , называемые невязками, невозможно, возникает 
задача согласования искомых начальных условий с результатами из¬ 
мерений. При независимых нормально распределенных данных изме¬ 
рений согласование производится на основе метода наименьших 
квадратов. Если измерения равноточные, то согласно методу наи¬ 
меньших квадратов [233 наивероятнейшими будут такие значения 
< 7 / = < 7 /, которые обращают в минимум сумму квадратов всех невязок, 
т. е. величину 



N 

/=1 


(ЬіУ~ 2 [ФіО ?Ь <72, .... <7б) — Л|1 а -=тіп. 
* = і 


(2.5.4) 
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(2.5.5) 


Необходимыми условиями минимума суммы (2.5.4) являются 



Уравнения (2.5.5) называются нормальными. Таким образом, 
получают систему с шестью нормальными уравнениями, из которой 
можно найти шесть наивероятнейших значений начальных условий. 

Если проведенные измерения неравноточные, то для получения 
нормальных уравнений вместо (2.5.4) нужно минимизировать сумму 
квадратов невязок, взятых с весами р ь , обратно пропорциональными 
дисперсиям ошибок каждого измерения 

іѴ 

5= ^р г б/=тіп, (2.5.6) 

/= і 


где рі = оУо], причем О;—дисперсия ошибки і-го измерения, 
а с? — произвольное положительное число. 

Поскольку зависимости, связывающие навигационные параметры 
и начальные условия, нелинейные, то условные и нормальные урав¬ 
нения также будут нелинейными. Нелинейность уравнений затрудняет 
их решение. Однако, поскольку всегда имеются априорно известные 
приближенные значения начальных условий ^; 0 (/ = 1, 2, ..., 6), то ока¬ 
зывается возможной линеаризация этих уравнений. В этом случае ре¬ 
шение задачи сводится к определению поправок к априорным 
значениям начальных условий. 

Предположим, что 

Яі = Ям ^Яъ Я 2 ~ Я 2 о А^ 2 » • ••> Яв = Яв о А< 7 6 , (2.5.7) 

и подставим эти выражения в условные уравнения (2.5.2). Затем раз¬ 
ложим функции Ф г в ряды по степеням Д^ 7 - и ограничимся первыми 
членами разложения. Получим линейную относительно искомых по¬ 
правок систему условных уравнений 


6 / дФ і \ 

®і(Я ю, <7 2 о. <7«о)+ 2 (-г— 0 (і = 1, 2, .... #). 

/=і \ д Ь 

(2.5.8) 

Число уравнений в системе (2.5.8) больше числа искомых величин 
(Л/^ > 6). Воспользуемся методом наименьших квадратов для перехода 
от N условных уравнений к шести нормальным уравнениям. 

Считая измерения равноточными, образуем аналогично (2.5.4) 
сумму 


N 



1=1 


Ф і (я 10 у 




= тіп, 


(2.5.9) 


где Л<7* (/ = 1, 2, ..., 6) — наивероятнейшие значения искомых по¬ 
правок. 
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Условия минимума (2.5.9) 


д8 


д8 


д8 


і1 /6 


= 0 дают 


д^І дАдІ дЛ< 

систему из шести нормальных уравнений, определяющих наивероят¬ 
нейшие значения попвавок 


А п Ад* + А 12 А д* 2 +... + А 1С Ад* 6 = В и 
А%\ Ад* -(- А 22 Ад 2 4-... А 26 Ад*-, — В 2 , 


где 


Аві А<7* + А 62 А<72 + ... + Л ее Д<7б — В в , 



(2.5.10) 




• ••» <7б<>) ^{1* 


Если априорные значения начальных условий известны с больши¬ 
ми погрешностями, то использование нелинейного приближения, 
соответствующего разложению (2.5.8), может привести к недопустимо 
большим ошибкам из-за неучитывания высших членов ряда. В этом 
случае используют метод последовательных приближений. Значения 
поправок, найденные из уравнений (2.5.10), рассматривают в качестве 
первого приближения. Считая величины д і0 + Ад* новыми априорны¬ 
ми значениями, указанным методом находят второе приближение по¬ 
правок Ад** и т. д. 

Процесс вычислений заканчивается, когда полученные в двух сле¬ 
дующих друг за другом приближениях поправки отличаются на 
некоторую наперед заданную величину, определяемую требуемой точ¬ 
ностью расчета. 

л 


2. Требуемая точность измерений 


Требуемая точность измерения навигационных параметров движе¬ 
ния определяется допустимой величиной ошибок управления КА (до¬ 
пустимым вектором промаха) и зависит от траектории КА и выбранного 
состава навигационных параметров. Для выбранных навигационных 
параметров необходимо установить математическую зависимость между 
вектором промаха (вектором ошибок) и ошибками при измерении этих 
параметров. Покажем, как определяется эта зависимость. Для простоты 
допустим, что в некоторый момент времени і производятся безызбыточ- 
ные измерения и вектор промаха имеет одну компоненту (промах Ы). 
Так, например, при радиоуправлении дальностью полета баллистиче¬ 
ской ракеты компонентой вектора промаха является отклонение точки 
падения ракеты от цели. 

Дальность полета баллистической ракеты Ь связана известной 
зависимостью с измеряемыми радиосистемой навигационными параме¬ 
трами. 


(2.5.11) 
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5 Зек. 191 


ь-=1(н, ѳ, Ф аз , Й, ѳ, яр а з). 




Найдем полный дифференциал Ь и перейдем к конечным приращениям 




^ 6/? + ^ 6Ѳ + 
дК дѲ 


дЬ 


дгІ) яя 




(2.5.12) 


Соотношение (2.5.12) связывает промах 6А с отклонениями из¬ 
меренных радиосистемой навигационных параметров от расчетных 
значений в момент времени і 0 . Частные производные по измеряемым 
параметрам в (2.5.12) обычно называются коэффициентами ошибок. 
Они показывают, как влияют отклонения соответствующих навига¬ 
ционных параметров на величину промаха б/,. Коэффициенты ошибок 
являются баллистическими производными. Их конкретные значения 
зависят от номинальной траектории КА. Чем больше величина коэффи¬ 
циента ошибки, тем выше должна быть точность измерения параметра. 

Если считать, что составляющие, определяющие промах, т. е. 
слагаемые выражения (2.5.12), примерно одинаковы, а ошибки изме¬ 
рения всех параметров независимы, то из (2.5.12) следует, что допу¬ 
стимые в момент/ 0 , среднеквадратические значения ошибок измерения 
Од, од и т. д. находятся по формулам 



1 

__ • 

дЫдЯ ’ 



_ 1 _ 

<5Е/дѲ 


и т. Д. 



Здесь ох — допустимое среднеквадратическое значение компоненты 
вектора промаха. Коэффициенты ошибок вычисляются для номинальной 
траектории в момент і 0 . 

Покажем теперь на примере радиоконтроля орбиты ИСЗ, как производит¬ 
ся оценка требуемой точности измерения параметров движения. 

Ограничимся для простоты случаем, когда плоскость орбиты ИСЗ проходит 
через измерительный пункт, вращение Земли можно не учитывать, и задана кру¬ 
говая орбита, для которой % ѵ —п/ 2, р 0 Уц = /с зм и р = р 0 = сопзі (рис. 2.26). 



Рис. 2.26. Геометрические соот¬ 
ношения при радиоконтроле ор¬ 
биты ИСЗ. 


Предположим, что требуется контролировать радиус орбиты р, используя резуль¬ 
таты измерений параметров движения ИСЗ в некоторой точке орбиты В . 

Движение спутника описывается выражением (2.2.11). Вследствие^ воз¬ 
можных ошибок выведения спутника на орбиту и различных возмущений при 
его движении по орбите радиус р фактической орбиты не будет постоянным, а ста¬ 
нет функцией угла 0'. Если предположить, что движение ИСЗ после точки В 

130 



будет невозмущеннЫм, То согласно § 2.2, траектория движения полностью ойрё* 
деляется начальными условиями в этой точке: р 0 , ѵ 0 и |„, (Ро= 0 , поскольку ось 
(V проходит через точку В). Дифференцируя обе части формулы ( 2 . 2 . 11 ) по р 0 , 
ѵ о и находим зависимость отклонения радиуса р фактической орбиты от оши¬ 
бок определения р 0 , ѵ 0 и % ѵ . 

Выполнив необходимые преобразования для рассматриваемого случая, по¬ 
лучим 


ар . Р' 

— = 1 + 2 зіп 2 , 

др 0 2 


(2.5.14а) 


ар а 1 •«■> Р 

т—= 4 Ро — 5іп 2 — , 
дѵ а ѵ 0 2 


(2.5.146) 


дЪѵ 


= — р 0 зіп Р'. 


(2.5.14в) 


Отклонение радиуса р орбиты от номинального значения, равного р 0 , оп¬ 
ределим как 


* Ф с . др в . ар 
°Р — бро + ОѴ 0 + 0| иі 
дро дѵ о дІ ѵ 


(2.5.15а) 


где значения производных определяются формулами (2.5.14). 

Подсчитаем для примера отклонение р в точке орбиты, соответствующей 
значению угла Р' = я. При этом согласно (2.5.14) 


дРо 


= 3; 


др . Ро 
дѵ 0 у о 


= 0 


(2.5.16) 


и соответственно 


6 р = Збр 0 + 4 бо 0 . 


(2.5.156) 


Предположим, что начальные параметры орбиты р 0 и ѵ 0 определяются с по¬ 
мощью радиотехнических средств, расположенных на измерительном пункте 

(см. рис. 2.26). При этом непосредственно измеряются не векторы р 0 и ѵ 0 , а даль¬ 
ность Я 0 , угол места Ѳ 0 , радиальная скорость и угловая скорость Ѳ 0 . 

Из геометрических соотношений (рис. 2.26) находим 


Ро = Яо+' 3 2 м 4 - 2 г зм ЛоЗіпѲо. 


(2.5.17) 


Ошибку в определении радиуса р 0 получим, вычислив дифференциалы от обеих 
частей этого равенства и перейдя к конечным приращениям, 


6 р 0 = — [(До + 'зм зіп Ѳ 0 ) бі? + бѲг зм Я 0 со$ Ѳ 0 ], 
Ро 


(2.5.18) 


где 8Я, 6 Ѳ — ошибки измерения дальности и угла места. 

Погрешность определения вектора скорости ѵ, обусловливаемая ошибками 

намерения Я, Ѳ и Я, устанавливается следующим образом. Квадрат модуля 
вектора скорости будет 

ѵ\ = Я? +У 0 > (2.5.19) 

і де ѵ ѳ = # 0 Ѳ 0 . 

Взяв дифференциалы и перейдя к конечным приращениям, имеем 


1 .. 


8ѵ 0 = - /? 0 Ѳ® 6 /? + Я*0 О 6Ѳ], 


(2.5.20) 
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іде йА? и йО — ошибки измерения радиальной й ужовой скоростей. Для со&рё- 
меппых радиотехнических способов измерения дальности ошибка йД невелика 
и ее влияние на точность определения орбиты спутника в первом приближении 
можно нс учитывать. В этом случае уравнения (2.5.18) и (2.5.20) принимают вид 

1 

йро« ЯоГзмбѲсозѲо, (2.5.21а) 

Ро 




п 2 . 

Д»-Ѳ 0 бѳ. 

Уо 


(2.5.22а) 


Считая ошибки измерения независимыми и переходя к средиеквадрэтическим 
значениям ошибок, получаем следующие соотношения: 




г ЗМ До С05 Ѳо, 

Ро 


(2.5.216) 



(2.5.226) 


где 0 2 , о* —дисперсии.вычисленных величин р 0 и у 0 ; 

о 

Од, Од , оЯ—дисперсии измеренных величин Ѳ 0 , Ѳо и Д 0 соответственно. 
Используя равенство (2.5.15 6), получаем 


°г= 9о г.+ 16 




(2.5.23) 


Подставляя сюда значения сг^ и а из выражений (2.5.21 б) и (2.5.22 б), 
находим 


а 


2 _ 


і *ЗМ С05 Ѳо \ ^ 




9. і і л Ро ^ _2 , | г РО / П9. л \ 

°Ѳ + 16 „4 °Н + ІЬ „4 ^0 Ѳ о) 

Ѵл V п 


• 9 

»б 2 


Ро 


Ро 


V 4 
ѵ 0 


\2 2 
а Ѳ 


(2.5.24а) 


Для количественной оценки порядка необходимых точностей измерений 

угла места Ѳ 0 , радиальной скорости Д и угловой скорости Ѳ рассмотрим круговую 
орбиту, для которой высота Н = р 0 — г зм = 480 км. Будем считать, что точка 
орбиты В, для которой производятся измерения, удалена от измерительного 
пункта на расстояние Д 0 = 1600 км. Для принятой выше высоты полета это соот¬ 
ветствует значению угла места Ѳ 0 = 11° и центральному углу измерительного 

пункта рп = 13°. Подсчитаем теперь номинальные значения величин, входящих 
в формулу (2.5.24). Необходимое значение скорости ѵ 0 — для круговой орбиты 

при высоте полета 480 км найдем из (2.2.14). Полагая'р 0 ~ 6,85> 10 е м, получим 
ѵ 0 = х 7500 м/сек. 

Из рис. 2.26 найдем 

^ = соз(Р'+Ѳ 0 ), (2.5.25а) 

_^_ == _ 1 ^Ѳо_ = 5 іп(р, + Ѳ о) (2.5.256) 

ѵ о Оо 

, о 

Следовательно, при 8 П = 13° и Ѳ 0 = 11° имеем — = 0,91; І? 0 Ѳ 0 = 3034 м/сек. 

Ѵо " 

Подставляя значения параметров в формулу (2.5.24), получаем 

0^=19-10 12 0д + 1ЫО 6 0| +57,5- 1О 17 0^ . 
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(2.5.246) 





4. Межпланетный КА. Активный участок на- Промах относительно 30 0,05—0,1 

Коррекция орбиты при ходится в начале орбиты расчетной точки поряд- 
полете к Марсу перехода ка Ю 3 км 















Предположим, что в точке (3' = я среднеквадратическое отклонение от за¬ 
данной круговой орбиты не должно превышать величины а = 15 км. Допустим 

также, что составляющие этого отклонения, определяемые ошибками радиоизме¬ 
рений и входящие в формулу (2.5.24 б), должны быть примерно одинаковы. 

Тогда получим требования к точности системы измерения аѳ ~ 2*10 рад\ 
о. г=;3,6*10 _6 рад/сек\ о. ж 2,6 м/сек. 

О 

Приведенный пример иллюстрирует методику определения требуемой точ¬ 
ности измерительных систем. 

В табл. 2.3 приведены некоторые ориентировочные данные, ха¬ 
рактеризующие необходимый порядок точности измерения радиосисте¬ 
мами параметров движения космических аппаратов [7, 26, 92]. 


§ 2.6. РАДИОСИСТЕМЫ ТРАЕКТОРНЫХ ИЗМЕРЕНИЙ 


1. Измерение радиальной скорости 

Измерение радиальной скорости 7? при радиоуправлении КА 
основано на определении допплеровского смещения частоты принимае¬ 
мого сигнала. Возможны два варианта построения допплеровских 
систем: беззапросный и с запросом. 

а) Беззапросные системы. При излучении с борта КА колебания 
частоты / б частота принятого на наземном пункте сигнала может быть 
найдена по формуле [23] 


/с=/в-- ІГ-. С 2 - 6 * 1 ) 

і+Л. 

с 

где ѵ — модуль вектора скорости КА; с — скорость распространения 
радиоволн. 

В формуле (2.6.1) учтены эффекты, определяемые специальной 
теорией относительности. 

тл X) 

Поскольку — ^ 1, выражение (2.6.1) можно разложить 

в ряд, ограничиваясь малыми членами не выше второй степени, 


•Р р 
/с ~ / б 




Первые два члена разложения (2.6.2) дают для допплеровского сме¬ 
щения частоты известное приближенное выражение, см. (2.4.1), 


Гл«/о-/„«— */„. (2.6.3) 

Если расстояние между КА и измерительным пунктом уменьшает¬ 
ся, то Я <С 0, /с > /б и Е д ;> 0, если же оно увеличивается, то Я > 0, 

< /б и Ед < 0. 

При оценке радиальной скорости с помощью формулы (2.6.3) 
допускается ошибка, определяемая квадратичными членами разложе- 
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ипя (2.6.2). Если же она соизмерима с другими ошибками, то необхо¬ 
димо учитывать квадратичные члены разложения и пользоваться бо¬ 
лее точной формулой (2.6.2). 

Функциональная схема беззапросной системы измерения радиаль¬ 
ной скорости приведена на рис. 2.27. Частота / б излучаемого с борта 
сигнала задается автономным высокостабильным эталонным гене¬ 
ратором. В наземной аппаратуре принятый сигнал частоты / с усили¬ 
вается, фильтруется и из него выделяется колебание допплеровской 
частоты с последующим измерением последней. Для этого на назем¬ 
ном пункте имеется автономный эталонный, генератор, частота / эт 
которого равна частоте бортового генератора либо отличается от 


И измерителю 
частоты 



Рис. 2.27. Функциональная схема беззапросной радиосистемы измерения радиаль- 

нбй скорости. 

нее на постоянную известную величину Р и = / б — / эт , называемую 
частотой подставки. Сравнение частот принимаемого и эталонного сиг¬ 
налов позволяет установить величину допплеровского смещения ча¬ 
стоты и, следовательно, оп^^лить радиальную скорость движения 
КА. - 1 

Сравнение очень высоких частот встречает технические трудности, 
поэтому сравниваемые частоты предварительно следует понижать. 
Для этого можно использовать двукратное преобразование частоты. 
Такое преобразование осуществляется, например, в схеме, приведен¬ 
ной на рис. 2.27, в которой для перестройки приемника в широком 
диапазоне частот используется автономный гетеродин. Преобразова¬ 
ние выполнено таким образом, чтобы нестабильности местного гетеро¬ 
дина не оказывали влияния на результаты измерений. Подлежащая 
измерению частота Е изм оказывается равной 

Е ИЗ м = /б“/эт ± Т'д = Т'п ± (2.6.4) 

п не зависит от частоты гетеродина. 
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Введение постоянной частоты подставки Р п = / б — / эт обеспе¬ 
чивает сохранение знака допплеровского смещения, так как если 
/б = /эт (Рп = 0), то вне зависимости от направления движения КА 
частота на выходе узкополосного фильтра изменяется в пределах от 
0 до Р я макс- Для определения направления движения выбирают / эт , 
исходя из следующего соотношения [40]: 

І/б —/эт I ^ ([>5 -4- 3) Е д макс . (2.6.5) 


Если КА приближается к измерительному пункту, то Р И зм > /б — 
— /эт- Обратный знак этого неравенства свидетельствует об удалении 
КА от измерительного пункта. 

В соответствии с формулами (2.6.3) и (2.6.4) скорость КА нахо¬ 
дится по формуле: 


Я» — с = — ^м-(/б-/9т) ( 2.6.6) 

/б /б 

В радиосистемах измерения радиальной скорости космических 
комплексов применяются цифровые измерители частоты. Они имеют 
малые аппаратурные ошибки и просто сопрягаются с ЭЦВМ, на ко¬ 
торых осуществляется дальнейшая обработка получаемой траекторной 
информации. Работа цифровых измерителей частоты обычно основана 
на счете «нулей». «Нули» колебания измеряемой частоты фиксируются 
схемой формирования импульсов в моменты перехода колебаний через 
нулевой уровень, например, с положительной производной. 

Различают два типа цифровых измерителей частоты: частотоме'р 
и периодомер (рис. 2.28). 

Если определяется количество N периодов колебаний измеряемой 
частоты за фиксированный промежуток времени Т 0 , называемый мер¬ 
ным интервалом, то результат измерения будет пропорционален искомой 
частоте сигнала. Поэтому измерители этого типа называются частото¬ 
мерами (рис. 2.28, а). В частотомере мерный интервал формируется 
из п 0 периодов (Т сч ) сигнала известной счетной частоты Р сч и 


- _ N 

^ІІЗМ гг 

1 о 


N 

По Рсч 



Если определяется количество п периодов Т сч = 1 /Р сч колеба¬ 
ния счетной частоты за промежуток времени Т, образованный фикси¬ 
рованным числом А 0 периодов Т изм сигнала измеряемой частоты, то 
результат измерения будет пропорционален периоду сигнала. Поэтому 
измерители этого типа называются периодомерами (рис. 2.28, б). В пе¬ 
ри одомере 


т или /? 

ИЗіѵі » г лЗш 


М, 


( 2 . 6 . 8 ) 


«-1 

/*< 


Ошибки измерения радиальной скорости. Для определения со¬ 
ставляющих ошибок измерения радиальной скорости найдем пол¬ 
ный дифференциал выражения (2.6.6) и перейдем к конечным прира- 
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і пениям. После преобразований получим следующее выражени 
определения систематических ошибок 

Г 


о тітто 
ѵ Д«/і п 


К 


л о _ \п 

/_жх\ іл/ 

с 


_Я_ 

/ и 


/б 


А/б “А/ 

/б 


ЭТ 


/б 


Л ^изм* (2.6.9 а) 


Среднеквадратические значения флюктуационных ошибок можно 
определить по формуле 




Я 


\/ѵ /о ] 


а 'б+(^) С Ът+ 


і) 




изм 


1/2 


(2.6.96) 



а) 



5) 

Рис. 2.28. Схемы цифровых измерителей частоты: 

а — частотомер; б — периодомер. 


Первые слагаемые в выражениях (2.6.9) обусловлены неточностью 
сведений о скорости распространения радиоволн. При этом система¬ 
тическую ошибку А с удобно представить суммой А с = Дс 0 + А с п , 
в которой Ас 0 характеризует неточность знания скорости света в ваку¬ 
уме при коэффициенте преломления среды, равном единице, а А с п 
определяет дополнительную ошибку, возникающую из-за того, что 
распространение радиоволн происходит в атмосфере с коэффициентом 
преломления я а , отличным от единицы. Флюктуационная ошибка о с за¬ 
висит от флюктуаций коэффициента преломления среды вдоль трассы 
распространения радиоволн за время рассматриваемой серии измере- 
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ний. В настоящее время неточность знания скорости света в вакууме 
оценивается величиной Ас 0 /с = 3-10 _8 [2]. Даже при очень больших 

значениях Я, равных значению второй космической скорости (К = 
== і 11,2 іхЛі! сек ), это приводит к ошибке 0,34 мм/сек, которую 
можно не учитывать. 

Остановимся на ошибках измерения скорости, вызванных нали¬ 
чием атмосферы. Известно, что в тропосфере коэффициент преломле¬ 
ния п а >1,ав ионосфере л а <С 1. Вносимое атмосферой дополнительное 
фазовое запаздывание сигнала в процессе движения КА меняется из-за 
изменения длины траектории радиолуча в атмосфере и из-за непостоян¬ 
ства коэффициента преломления атмосферы во времени и в пространст¬ 
ве. Так как производная фазы по времени есть мгновенная частота сиг¬ 
нала, то в определении истинного допплеровского сдвига и, следова¬ 
тельно, в измерении радиальной скорости КА возникает ошибка. 
В тропосфере коэффициент преломления уменьшается с высотой. Ре¬ 
гулярные изменения коэффициента преломления сопровождаются 
флюктуациями, вызванными случайными колебаниями температуры, 
давления и влажности воздуха. Коэффициент преломления в тропо¬ 
сфере не зависит от частоты сигнала. Следовательно, от частоты не за¬ 
висит относительное смещение частоты принимаемого сигнала, а также 
абсолютная ошибка измерения радиальной скорости. 

Вместе с тем существует сильная зависимость коэффициента пре¬ 
ломления п а от угла места Ѳ КА. При Ѳ ;> 10° ошибка в измерении ско¬ 
рости, вносимая тропосферой, оценивается по формуле 

л Ь 2,6 п сЮ - / і 

Д# тр =-г-гг- созѲ — [м/сек]. 

ѵ 8іп 2 Ѳ а{ 

Указанная систематическая ошибка тѵюжет быть уменьшена внесением 
поправки, рассчитанной по выше приведенной формуле [37]. Величина 
случайной составляющей ошибки, связанной с влиянием тропосферы, 
обычно пренебрежимо мала. 

В ионосфере коэффициент преломления определяется концентра¬ 
цией свободных электронов. Распределение электронов зависит от вы¬ 
соты, географической широты местности, времени года, солнечной 
активности и сильно колеблется в течение суток. Коэффициент пре¬ 
ломления в ионосфере зависит от частоты сигнала. В результате су¬ 
ществует сильная зависимость смещения 6/ с частоты принимаемого сиг¬ 
нала от ее значения. Например, при полете ИСЗ на высотах порядка 
1000 км максимальные величины 6/ с при больших возмущениях ионо¬ 
сферы для сигнала с частотой 50 Мгц составляют 20 гц, а на частоте 
1200 Мгц — 0,8 гц [37]. В сантиметровом диапазоне ошибка в опре¬ 
делении радиальной скорости КА из-за ионосферы пренебрежимо мала. 

Существенное уменьшение ионосферной ошибки в дециметровом 
и метровом диапазонах волн достигается при так называемом двухча¬ 
стотном методе компенсации ошибок [37]. При двухчастотном методе 
радиальная скорость КА измеряется дважды на двух различных ча¬ 
стотах. Используя известную зависимость коэффициента преломления 
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от частоты, можно определить вызванное ионосферой смещение ча¬ 
стоты и учесть его при оценке радиальной скорости. 

Вторые слагаемые в выражениях (2.6.9) учитывают ошибки, воз¬ 
никающие из-за отличия на величину 6/ б фактического значения ча¬ 
стоты сигнала, излучаемого бортовым передатчиком, от ее номиналь¬ 
ного значения /б 0 (/б = /б 0 + 6/ б ). Это вызвано уходом частоты 
вследствие нестабильности бортового эталонного генератора и неточ¬ 
ностью установки номинального значения. Поскольку уход частоты 
из-за нестабильности генератора существенно превосходит неточность 

установки, то в дальнейшем последнюю причину учитывать не будем. 

ѵ 

1 ‘ г 6 - „ 

Среднее отклонение частоты Д/ б = тГГ ) о/ б (/) Аі за время Т нб 

рассматриваемой серии измерений приводит к систематической ошибке 
измерения скорости, а отклонение частоты от среднего значения 
6/б = 6/ б — Д/ б , оцениваемое среднеквадратическим значением = 

1 

2 

, обусловливает возникновение флюктуацион- 

ной ошибки. 

Как следует из выражений (2.6.9), нестабильность частоты борто¬ 
вого генератора приводит к двум составляющим как в систематиче¬ 
ской, так и в флюктуационной ошибках измерения Я. Первые состав¬ 
ляющие пропорциональны і?// 5 и связаны с тем, что при расчетах по 
формуле (2.6.6) вместо фактического значения частоты практически 
используется номинальное значение /б 0 - Вторые составляющие оши¬ 
бок пропорциональны с// б и вызваны тем, что отклонения от номиналь¬ 
ной частоты бортового генератора и допплеровский сдвиг частоты не 

разделяются при измерении. Так как ^ с, то первыми составляю¬ 
щими ошибок можно пренебречь. 

Влияние нестабильности частоты эталонного генератора наземно¬ 
го пункта (Д/эт и ст/ эт ) учитывается третьими слагаемыми выражений 

(2.6.9). Обусловленные ими составляющие ошибки измерения АІ? и ста 

пропорциональны с// б и имеют такую же природу, как и вторые со¬ 
ставляющие ошибок, связанных с отклонением от номинала частоты 
бортового генератора. 

Оценим допустимую нестабильность частоты эталонных генерато¬ 
ров. Будем считать стабильность частот бортового и наземного эталон¬ 
ных генераторов одинаковой и рассмотрим полное среднеквадратиче¬ 
ское отклонение частоты 

(%)пол = (% т )пол = ѴЩ + 0 ? в . (2.6.10) 

Учитывая выражение (2.6.9 б) и независимость работы обоих 
эталонных генераторов, находим ошибку измерения скорости, связан¬ 
ную с нестабильностью частоты 

Ым = (%)пол- (2.6.11) 


т 

| 1 нб 

Т7, і ЙЙ (01 г л 


о 
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Отсюда имеем 


(%)пол 




( 2 . 6 . 12 ) 


Если допустимая погрешность измерения скорости (сгь) « 

ж Юсм/сек, то выражение (2.6.12) дает (с 7 б ) пол // б ~ 2-10~ 10 . 

Необходимо подчеркнуть, что в рассмотренном случае домини¬ 
рующее влияние на величину нестабильности частоты оказывает систе¬ 
матическая ошибка Д/ б , возникающая вследствие ухода частоты от 
номинального значения за все время работы генератора. Определяемая 
величиной Д/ б нестабильность называется долговременной нестабиль¬ 
ностью частоты. Требования к долговременной стабильности порядка 
ІО -10 являются очень жесткими. В настоящее время они обеспечивают¬ 
ся только атомными стандартами. Относительно большой вес и слож¬ 
ность соответствующих генераторов является основным недостатком 
при установке их на борту КА. 

В § 2.5 отмечалось, что наличие большого числа избыточных изме¬ 
рений позволяет при вторичной обработке уменьшить систематиче¬ 
ские ошибки измерений. Как правило, при применении допплеровских 
систем число избыточных измерений велико. Это открывает возможность 
в ряде случаев снизить требования к стабильности эталонных генера¬ 
торов в беззапросных допплеровских системах. 

Действительно, все выполненные за рассматриваемое время Т ѵб 
измерения радиальной скорости будут иметь систематическую ошибку 

А$нс — ~г~ (А/б — А/ эт ), 

. Т б 

где Д/ б — Д/эт — разность средних отклонений частот бортового 
и наземного эталонного генераторов. Если за время Т в6 допплеровская 
частота принимаемого сигнала изменяет знак, то вторичная обработка 
позволяет исключить постоянное отклонение частоты Д/ б — Д/ Эт , 
связанное с нестабильностью генераторов. В этом случае ошибка изме¬ 
рения определяется флюктуадионными составляющими о іб и Оу эт , а 

стабильность эталонных генераторов порядка ІО -10 требуется лишь 
в течение периода наблюдения Т пб . Очевидно, чем короче сеанс изме¬ 
рений, тем легче обеспечить это требование. Наибольший эффект ука¬ 
занная вторичная обработка дает при работе с низколетящими ИСЗ. 

Вернемся к выражениям (2.6.9). Последнее слагаемое в этих вы¬ 
ражениях учитывает ошибку определения радиальной скорости, свя¬ 
занную с погрешностью измерения частоты. Из (2.6.9) видно, что с уве¬ 
личением частоты /б допустимые значения абсолютной ошибки измере¬ 
ния частоты Е изм увеличиваются. 

Специфической ошибкой цифровых измерителей является ошибка 
дискретности. Она вызвана тем, что входящие в измеритель счетчики 
(рис. 2.28) изменяют свои показания при появлении очередного вход¬ 
ного импульса на целую единицу и не отсчитывают долей единицы. Эта 
ошибка является флюктуационной с ограниченным законом распре- 
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деления. Для оценки максимальной величины ошибки дискретности 
счетных измерителей частоты нужно сначала найти производную от 
измеряемой частоты по параметру, который непосредственно опреде¬ 
ляется в измерителе, а затем перейти к конечным приращениям и по¬ 
ложить ошибку счета равной ± 1. 

Для частотомера из (2.6.7) при 8-/Ѵ = ± 1 имеем 

(^изм)макс = = ± “ > (2.6.13) 

где Т 0 — время измерения. 

Для периодомера, учитывая, что п = N 0 Р СЧ І Р тзуі , Т = Т ИЗШ Ы 0 
и Ьп — ± 1, из (2.6.8) находим 



макс 


^^°8й = ± 
я а 


Г изм 
р сч 



(2.6.14) 


Сравнение (2.6.13) и (2.6.14) показывает, что при одинаковом мер¬ 
ном интервале (Т 0 = Т) периодомер имеет ошибку дискретности 
вТ сч /Т изм раз меньшую, чем частотомер. Максимальное значение Р сч 
ограничивается быстродействием счетчиков и обычно на---несколько 
порядков превышает значение Т изм . Некоторым недостатком перио¬ 
домера является зависимость мерного интервала, а следовательно, 
и момента отсчета от значения измеряемой частоты. 

Рассмотрим шумовые ошибки измерения частоты. На входе цифро¬ 
вых измерителей частоты (см. , рис. 2.28) стоит схема формирования 
импульсов с периодом Т изм , на которую поступает аддитивная смесь 
сигнала измеряемой частоты и шума, прошедшего узкополосный фильтр 
с эквивалентной полосой Д/ э . Если отношение сигнал/шум в полосе Д/ э 
достаточно большое, то практически число импульсов на выходе схемы 
формирования равно количеству периодов сигнала и шумы проявляют¬ 
ся лишь во флюктуациях времени появления импульсов. В противном 
случае, помимо указанных флюктуаций, образуются «ложные» импуль¬ 
сы, т. е. появляются лишние или подавляются сигнальные импульсы. 
«Ложные» импульсы возникают из-за перескоков фазы смеси сигнала 
и шума. При использовании в качестве узкополосного фильтра систе¬ 
мы фазовой автоподстройки эти импульсы свидетельствуют о кратко¬ 
временном срыве синхронизма следящей системы. 

При высокоточных измерениях образование «ложных» импульсов 
недопустимо, так как приводит к грубым (аномальным ошибкам). При 
отношении сигнал/шум в полосе Д/ э больше 9 -т- 12 дб и длительности 
мерного интервала порядка секунды и менее вероятность образования 
«ложных» импульсов становится малой, и в большинстве случаев с ней 
можно не считаться [7, 46]. 

При отсутствии «ложных» импульсов можно пренебрегать шумовой 
ошибкой частотомера по сравнению с ошибкой дискретности. Это 
объясняется тем, что в частотомере (рис. 2.28, а) флюктуации времени 
появления импульсов на выходе схемы формирования импульсов с пе¬ 
риодом Г изм меньше периода измеряемой частоты. 

В периодомере действие шумов приводит к флюктуации длитель¬ 
ности мерного интервала Т, Выражение (2.6,8), связывающее измеря- 
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емую частоту с длительностью мерного интервала, можно представить 
в виде Р изм = АУГ. Дифференцируя его по Т и переходя к средне¬ 
квадратическим отклонениям, имеем 



изм 




г изм 

Т 



(2.6.15) 


где от — среднеквадратическое значение флюктуаций длительности 
мерного интервала. 

Флюктуации длительности мерного интервала при отсутствии 
«ложных» импульсов определяются флюктуациями времени появления 
двух крайних импульсов, ограничивающих интервал. Обычно величи¬ 
на интервала существенно больше постоянной времени узкополосного 
фильтра приемника и временные флюктуации крайних импульсов 
являются независимыми. Поэтому 

ст г = 1/2а г (2.6.16) 


Среднеквадратическое отклонение сг* времени появления импульсов 
связано со среднеквадратическим значением (7 Ф фазовых флюктуаций 
равенством 




2я/ 7 изм 


(2.6.17) 


Подставляя в (2.6.15) выражения (2.6.16), (2.6.17) и (2.4.31), на¬ 
ходим 



Отсюда, учитывая (2.6.9 б), имеем 



(2.6.19) 


Здесь ф = Р с /Ош — энергетический потенциал радиолинии. 

Отметим, что при выводе формул (2.6.18) и (2.6.19) предполага¬ 
лось, что радиальная скорость движения КА постоянна. Формулы 
также остаются справедливыми и при изменении скорости КА по ли¬ 
нейному закону, если результаты измерений относить к середине 
мерного интервала [40]. 

Длительность мерного интервала, как правило, выбирается до¬ 
статочно малой для того, чтобы можно было пренебречь ошибками 
измерения, связанными с нелинейностью закона изменения радиаль¬ 
ной скорости. 

Сравним шумовые ошибки периодомера и оптимального измерите¬ 
ля частоты. Выражение для дисперсии оптимальных оценок максималь- 
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ного правдоподобия при измерении постоянной частоты приводится, 
например, в [40]. Это выражение можно записать в виде 


—2 


О 


ш 


опт 


(2л) 2 Т 3 Р с 


( 2 . 6 . 20 ) 


Сравнивая (2.6.18) и (2.6.20), определим, во сколько раз шумовая 
ошибка периодомера превышает шумовую ошибку оптимального изме¬ 
рителя 


2 

ОР 
л изм 


Ор 


опт 


ГЛ/ 


. г» 
I О 


( 2 . 6 . 21 ) 


Выражение (2.6.21) справедливо при условии Т Д/ э > 1, так как 
при вычислении дисперсии оценок для периодомера не учитывались 
затраты времени на переходные процессы в фильтре с полосой Д/ э , 
предшествующем периодомеру. В радиосистемах траекторных измере¬ 
ний указанное условие обычно выполняется. 

Из выражения (2.6.21) следует, что при больших значениях 
ТД/э шумовая ошибка периодомера значительно превышает минималь¬ 
но возможную. Однако в большинстве случаев точность измерения 
частоты с помощью рассмотренных выше счетных измерителей являет¬ 
ся достаточной и использовать для ее увеличения более сложную оп¬ 
тимальную обработку нецелесообразно. 

б) Запросные системы. В запросных системах для измерения ра¬ 
диальной скорости используется допплеровское смещение частоты ре¬ 
транслированного сигнала. Если несущая частота запросного сигнала 
была /з, а коэффициент преобразования частоты при ретрансляции 
равнялся тіі, то частота принятых на измерительном пункте колеба¬ 
ний будет [40] 


= -— • (2.6.22) 

I /? 

1 + — 

С 


Разлагая соотношение (2.6.22) в ряд и ограничиваясь членами 
не выше второй степени, имеем 





(2.6.23) 


При КІс < 1 первые два члена разложения (2.6.23) дают приближен¬ 
ное выражение для допплеровского смещения частоты ретранслиро- 
ванного сигнала 



(2.6.24) 
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Из сопоставления формул (2.6.24) и (2.6.3) видно, что при 
піИ — 1 и равенстве частот в запросной и беззапросной системах, 
допплеровское смещение в первой из них в два раза выше, чем во 
второй. 

При пользовании формулой (2.6.24) допускается ошибка в оцен¬ 
ке радиальной скорости, определяемая квадратичным членом разло¬ 
жения в (2.6.23). В отличие от беззапросных допплеровских систем 

указанная ошибка зависит только от отношения Я/с и не зависит от 
отношения ѵіс [см. (2.6.2)и (2.6.3)]. Если эта ошибка соизмерима с дру¬ 
гими ошибками, то необходимо учитывать квадратичный член разло¬ 
жения и пользоваться более точной формулой (2.6.23). 

Функциональная схема запросной допплеровской системы пред¬ 
ставлена на рис. 2.29. В наземной аппаратуре синтезатор точных ча¬ 
стот из высокостабильного колебания эталонного генератора / эт 
формирует сигнал запроса с несущей частотой / 3 . Этот сигнал прини¬ 
мается на борту, преобразуется по частоте в тИ раз и ретранслирует¬ 
ся обратно. 

Преобразование частоты несущего колебания (уменьшение на 
т/1) при ретрансляции сигналов в системах с непрерывным излучением 
необходимо для предотвращения попадания мощных сигналов передат¬ 
чиков в приемные устройства. Для исключения воздействия гармоник 
основной частоты отношение частот ответа и запроса выбирается дроб¬ 
ным (т и I — взаимно простые целые числа). 

В совмещенной радиосистеме для преобразования частоты в т/1 
раз из спектра принимаемого на борту сигнала необходимо выде¬ 
лить несущее колебание. Эта задача решается с помощью узкополос¬ 
ной фильтрации. Полоса узкополосного фильтра должна быть доста¬ 
точно малой для отделения несущего колебания от боковых составляю¬ 
щих спектра и обеспечения достаточно большого отношения сиг¬ 
нал/шум в полосе фильтра. Фильтрация осуществляется на относи¬ 
тельно невысокой частоте (порядка нескольких десятков мегагерц), на 
которую гетеродинируется запросный сигнал. 

Преобразование частоты в ретрансляторе производится таким 
образом, чтобы исключить уход частоты из-за нестабильности бортового 
гетеродина. Для этого используется двукратное преобразование ча¬ 
стоты, как показано, например, на схеме рис. 2.29. Как видно из схе¬ 
мы, излучаемая с борта частота равна /б = т/1 (/ 3 ± Ед) и не зависит 
от частоты гетеродина / г . 

Наземный приемник в принципе не отличается от применяемого 
в беззапросных системах. Принятый на Земле сигнал также подвер¬ 
гается двойному преобразованию частоты и .после узкополосной филь¬ 
трации поступает на цифровой измеритель. Для сохранения знака доп¬ 
плеровской частоты вводится частота подставки Р п . 

В запросных системах, в отличие от беззапросных, гетеродинные 
частоты в наземной аппаратуре формируются из частоты эталонного 
генератора / эт , задающего, кроме того, частоту запросного сигнала. 
При рассмотрении функциональной схемы запросной системы нетрудно 
убедиться в том, что подлежащая измерению частота равна Е изм = 
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= Г п ± Р д . Радиальная скорость КА находится по формуле 




Р 

л изм 


Рц 


2 (т/1) /і 


(2.6.25) 


Сравнение запросных и беззапросных систем показывает, что в них 
при измерении радиальной скорости КА возникают ошибки одинаково- 
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Рис. 2.29. Функциональная схема запросной радиосистемы измерения радиаль¬ 
ной скорости. 


145 




















го вида, однако нестабильность частот эталонных генераторов влияет 
на эти ошибки по-разному. Из (2.6.25) следует, что отклонение запрос¬ 
ной частоты от номинала, вызванное долговременной нестабильно¬ 
стью эталонного генератора А/ 3 // 3 , приводит к ошибке измерений, рав¬ 
ной 

Д# = ~~к. (2.6.26) 

/3 

Если допускается ошибка измерения Ді? = Юсм/сек и Я. = Ѵц ш 
« 11,2 км/сек, то долговременная нестабильность генератора должна 
иметь порядок ІО -5 . 

Отметим, что ошибка из-за постоянного отклонения запросной 
частоты от номинального значения возникает в том случае, если за¬ 
просная частота и счетная частота Р сч в цифровых измерителях 
(см. рис. 2.28) являются независимыми. Обычно все частоты форми¬ 
руются от одного и того же эталонного генератора. При этом постоян¬ 
ное отклонение частоты / 3 на точность измерения скорости не влияет. 
К ошибке приводит лишь уход частоты / 3 за время распространения 
сигнала до КА и обратно. Для КА ближнего космоса это время сос¬ 
тавляет доли секунды, а для КА дальнего космоса — достигает десят¬ 
ков минут и более. 

Относительный уход частоты эталонных генераторов за время 
распространения сигнала иногда называют кратковременной неста¬ 
бильностью. Допустимая величина кратковременной нестабильности 
задающего генератора в запросных системах измерения скорости та¬ 
кая же, как и допустимая величина долговременной нестабильности 
задающего генератора в беззапросных системах (порядка ІО -10 для 
рассмотренного выше примера). Во многих случаях кварцевые генера¬ 
торы обеспечивают необходимую величину кратковременной стабиль¬ 
ности и поэтому широко применяются в запросных системах изме¬ 
рения радиальной скорости. 

В командно-измерительных комплексах нашли также применение 
системы измерения скорости, в которых режим измерения (запросный 
и беззапросный), устанавливается по соответствующей команде, на¬ 
пример, передаваемой с наземного пункта. Рассмотрим возможный 
вариант осуществления такой системы [91]. Соответствующая функцио¬ 
нальная схема бортовой аппаратуры приведена на рис. 2.30. 

В беззапросном режиме с борта КА излучается колебание с несу¬ 
щей частотой /б, задаваемой автономным эталонным генератором. По 
допплеровскому смещению этой частоты производится определение 
радиальной скорости, так же, как и в рассмотренной выше беззапрос¬ 
ной системе. 

В запросном режиме несущая частота /б излучаемого с борта 
сигнала по-прежнему задается автономным эталонным генератором 
и не связана с частотой запроса / 3 , как это было в системе, функцио¬ 
нальная схема которой представлена на рис. 2.29. Однако теперь не¬ 
сущее колебание модулируется по фазе сигналом, частота / мод которо¬ 
го равна разности между частотой /б, сформированной из частоты 
бортового эталонного генератора, и частотой принятого с Земли ко- 
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допплеровское смещение при- 


лебания / мод = /б — / 3 ± где Р' А — 
нятого на борту запросного сигнала. 

Колебание модулирующей частоты содержит информацию о вза¬ 
имном уходе частот сигналов бортового и наземного эталонных 
генераторов. Выделяя на наземном пункте допплеровское смещение 
несущей частоты и частоту модуляции, можно определить радиальную 
скорость КА, учтя при этом систематическую ошибку из-за ухода ча¬ 
стот эталонных генераторов. Переход из одного режима измерения 
скорости в другой производится по командам, замыкающим или раз¬ 
рывающим цепь от УПЧ к модулятору. 




Рис. 2.30. Функциональная схема бортовой аппаратуры радиосистемы измерения 

радиальной скорости. 


К преимуществам рассмотренной системы относится то, что в за¬ 
просном режиме в ней не требуется узкополосной фильтрации колеба¬ 
ния несущей частоты принятого с Земли сигнала. Недостатком являет¬ 
ся усложнение аппаратуры наземного пункта. 


2. Измерение дальности 

Из многочисленных методов дальнометрии, разработанных для 
радиолокации [1, 9, 13], в командно-измерительных комплексах могут 
использоваться лишь те, которые удовлетворяют специфическим тре¬ 
бованиям космических радиолиний (см. § 2.4), в частности, удобны для 
применения при непрерывном излучении. С другой стороны, при управ¬ 
лении КА ряд требований, характерных для радиолокационных си¬ 
стем, не существен. Так, например, при радиоуправлении КА не стоит 
задача разрешения целей, так как на борту КА имеется ответчик и 
априорно известно, с каким КА осуществляется сеанс связи. 
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В дальномерных системах командно-измерительных комплексов 
процесс измерения расстояния Л состоит в посылке на борт сигналов 
запроса, приеме на Земле ответных сигналов и определении времени 
Тя распространения сигналов по трассе Земля— КА —Земля. Очевидно, 


что 


Д = 


т^с 


(2.6.27) 
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Рис. 2.31. Обобщенная функциональная .схема системы измерения дальности. 


На рис. 2.31 изображена обобщенная функциональная схема 
системы измерения дальности. Сформированный в наземной аппара¬ 
туре низкочастотный дальномерный сигнал 5 ( і ) модулирует по ам- 
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плитуде, частоте или, наиболее часто, по фазе непрерывное несущее 
колебание и излучается на борт. Бортовой ответчик ретранслирует 
дальномерный сигнал обратно на Землю. Разделение каналов запроса 
и ответа осуществляется с помощью преобразования несущей частоты 
принятого сигнала на борту КА, например, аналогично тому, как это 
сделано в схеме, изображенной на рис. 2.29. 

При ретрансляции в ответчике либо производится выделение и 
фильтрация дальномерного сигнала 5 (^), либо он просто переизлу- 
чается на Землю. В первом случае схема ответчика оказывается слож¬ 
нее (в нее добавочно вводятся блоки, изображенные на схеме 2.31 
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Рис. 2.32. Функциональная схема цифрового измерителя временного интервала. 


пунктиром), но позволяет работать при более низком энергетическом 
потенциале радиолинии Земля—Борт. Кроме того, такая схема поз¬ 
воляет одновременно использовать дальномерный сигнал в качестве 
сигнала синхронизации командной радиолинии. 

На Земле ретранслированные колебания принимаются, демоду- 
лируются и в итоге выделяется ответный дальномерный сигнал 
5 ( і — тя). Из запросного и ответного сигналов формируются старто¬ 
вые и рабочие импульсы. Стартовыми импульсами отмечается время 
излучения, а рабочими — время приема дальномерного сигнала. 
Измеряя временной интервал между импульсами, находят величину 
тд и, следовательно, дальность К. 

При определении величины т#, так же, как и при определении доп¬ 
плеровской частоты, используются цифровые измерители. Простей¬ 
шая функциональная схема цифрового измерителя временного интер¬ 
вала приведена на рис. 2.32. Стартовые импульсы открывают, а рабо¬ 
чие закрывают блок формирования строба, длительность которого 
будет равна т#. В блоке совпадения сформированный строб заполняется 
счетными импульсами известной частоты Р сч , количество п которых 
фиксируется в счетчике. Оценка времени определяется по формуле 
тя = п!Р сч . 

а) Ошибки измерения дальности. Для определения составляющих 
ошибок измерения дальности нужно найти полный дифференциал вы- 
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ражения (2.6.27) и перейти к конечным приращениям. В результате 
для систематических и флюктуационных ошибок измерения соответст¬ 
венно имеем 

А/? — — Ас + — Дт^, (2.6.28а) 

с 2 


о 






(2.6.286) 


Из выражений (2.6.28) следует, что точность измерения дальности 
ограничивается точностью сведений о скорости распространения радио¬ 
волн и зависит от ошибок определения величины Как уже отмеча¬ 
лось, систематическую ошибку Ас можно представить суммой Ас = 
= Дс 0 + А с п . Поскольку неточность знания скорости света в вакууме 
оценивается величиной Ас 0 /с = 3 - ІО -8 , то соответствующая ошибка 
измерения дальности, например, до Луны (# 400 000 км) составит 

величину, равную приблизительно 12 м. Составляющие Дс п и о с 
обусловлены отклонением значения коэффициента преломления атмо¬ 
сферы от единицы, причем Дс п определяется усредненным отклонением 
коэффициента преломления, а о с — его флюктуациями. При распро¬ 
странении радиоволн в атмосфере происходит дополнительное запаз¬ 
дывание радиосигнала. Оно связано с тем, что в атмосфере скорость 
распространения волн отличается от скорости света в вакууме и, кро¬ 
ме того, происходит некоторое увеличение длины траектории по срав¬ 
нению с прямолинейной из-за рефракционного искривления распро¬ 
страняющихся лучей. 

Длина луча в атмосфере зависит от рабочего угла места 0, по¬ 
этому влияние атмосферы сильнее сказывается при малых Ѳ. Запазды¬ 
вание сигнала в тропосфере приводит к ошибке в измерении дальности, 
величина которой при Ѳ > 10° оценивается выражением А/? тр » 
л* 2,6/зіп Ѳ, м. Численное значение ошибки составляет при Ѳ » 0° 
около 100 м, при 0 = 10° — 15 м. Введение поправок, учитываю¬ 
щих реальное состояние тропосферы, позволяет снизить величину этой 
ошибки до значений, меньших 1 м [37]. 

Запаздывание сигнала в ионосфере и соответствующие ошибки 
измерения дальности в первом приближении обратно пропорциональ¬ 
ны квадрату несущей частоты. Для КА, находящихся выше ионо¬ 
сферы, при 0 » 10° на частоте / = 10 Мгц ошибка измерения Я со¬ 
ставляет около 8 км: на / = 1000 Мгц — около 0,08 км\ а на частотах, 
больших 5 000 Мгц , ошибка измерения пренебрежимо мала [37]. 

Приведенные примеры свидетельствуют о том, что при использо¬ 
вании в системах измерения дальности метрового или дециметрового 
диапазонов волн обычно требуется в результаты измерений вносить 
поправки, обеспечивающие ослабление влияния ионосферы. Существен¬ 
ное снижение ионосферной ошибки измерения при работу в указанных 
диапазонах достигается при двухчастотном методе определения попра¬ 
вок. Суть его та же, что и при двухчастотном методе измерения ско¬ 
рости. 
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Существенное влияние на точность измерения дальности оказы¬ 
вает задержка сигнала в радиотехнических цепях, особенно в борто¬ 
вом ответчике. Для уменьшения этого влияния необходимо обеспечи¬ 
вать высокую стабильность параметров радиотехнических цепей, конт¬ 
ролировать и учитывать величину задержек сигнала в аппаратуре. 

При определении временного интервала цифровым измерителем, 
функциональная схема которого изображена на рис. 2.32, возникает 
ошибка дискретности. Максимальная величина ошибки измерения 
дальности, вызванной ошибкой дискретности, составляет б/? макс = 
= ± с/2Р сч . При необходимости эта ошибка может быть уменьшена, 
например при использовании измерителя нониусного типа [23]. 

Рассмотрим влияние шумов на точность измерения дальности. 

Известно, что при наличии аддитивного широкополосного нормаль¬ 
ного шума потенциальная точность оценки значения т^, а значит и 
дальности К, может быть реализована в приемнике, в котором исполь¬ 
зуется активный коррелятор либо согласованный фильтр. В обоих 
случаях в приемнике вычисляется взаимная корреляционная функция 
принятого на фоне шумов дальномерного сигнала с образцом запросного 
сигнала и находится запаздывание, при котором она принимает мак¬ 
симальное значение. Это максимальное значение является случайным. 
Его средняя величина не зависит от формы сигнала (вида функции 
автокорреляции) и при наличии шума со спектральной плотностью 
О ш равна 2Сіе, где (2е — Е с /С ш — энергетическое отношение в радио¬ 
линии. Чем уже максимальный пик корреляционной функции, тем 
точнее можно определить момент, когда достигается максимум и, сле¬ 
довательно, точнее измерить т# и Я. Так как ширина корреляционного 
пика обратно пропорциональна ширине спектра сигнала, то точность 
измерения будет тем выше, чем шире спектр. При выполнении условия 
(2е 1, справедливого для высокоточных измерений, минимально 

достижимая среднеквадратическая ошибка измерения дальности [23] 


а * = - 

2яД/ 7 с 



(2.6.29) 
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(2.6.30) 


Когда период повторения дальномерного сигнала 5 (/) меньше времени 
распространения т#, функция автокорреляции сигнала на интервале 
0, т^] имеет более одного максимума и однозначные измерения стано¬ 
вятся невозможными. 

Из сказанного выше следует, что автокорреляционная функция 
То (т) дальномерного сигнала 5 (/) должна удовлетворять следующим 
условиям. 
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1. Вблизи т = 0 функция % (т) должна представлять собой корот¬ 
кий импульс с крутыми фронтами. Эю сводит к минимуму ошибку 
в определении положения импульса. 

2. Половина периода повторения Ч^Ц) должна быть больше, 
чем время распространения сигнала в пределах расстояния до КА 
или априорной ошибки этого расстояния. Это необходимо для одно¬ 
значного измерения дальности. 

3. В интервале между т = 0 и значением т, равным периоду пов¬ 
торения посылки, функция ад не должна иметь выбросов, сравнимых 
с главным‘выбросом (выбросом при т = 0). Это обеспечивает малую 
вероятность аномальных ошибок. 

Наибольшее распространение в командно-измерительных комплек¬ 
сах КА нашли многошкальный дальномер с модуляцией гармонически¬ 
ми сигналами и одношкальный дальномер с модуляцией псевдо¬ 
случайными сигналами. В этих дальномерах автокорреляционная 
функция дальномерного сигнала достаточно хорошо удовлетворяет 
рассмотренным требованиям. 

б) Многошкальный дальномер с модуляцией гармоническими сиг¬ 
налами. Остановимся вначале на варианте дальномера, у которого 
сигнал состоит из колебаний нескольких частот, излучаемых последо¬ 
вательно, а измерение запаздывания производится отдельно на каж¬ 
дой частоте. В этом случае на модулятор в наземной аппаратуре 
(см. рис. 2.31) с выхода схемы формирования дальномерного сигнала 
поочередно поступают I гармонических колебаний с частотами Р и і 
(і = 1, 2, ..., /). Частоты этих колебаний называются масштабными. 

Схема выделения ответного дальномерного сигнала, стоящая на 
выходе демодулятора, представляет собой / однотипных систем ФАП. 
Каждая из них отфильтровывает колебание одной из масштабных ча¬ 
стот. Таким образом, задача определения дальности сводится к после¬ 
довательному измерению на / шкалах временных сдвигов между соот¬ 
ветствующими синусоидальными колебаниями масштабных частот, 
что эквивалентно измерению фазовых набегов <р,- = 2 лР м *Тд. Поэтому 
этот метод дальнометрии часто называют фазовым. 

Практически фазовый набег на каждой из масштабных частот 
измеряется как временной интервал с помощью устройства, изображен¬ 
ного на рис. 2.32. В моменты пересечения напряжениями масштабных 
частот нулевого уровня с положительной производной из синусоидаль¬ 
ных колебаний формируются стартовые и рабочие импульсы, времен¬ 
ной интервал между которыми несет информацию о дальности. Резуль¬ 
таты замеров на всех масштабных частотах поступают в ЭЦВМ, где 
осуществляется раскрытие неоднозначности — стыковка шкал. 

Набег фазы <р г колебания і- й масштабной частоты Р ш * за время 
распространения определяется в пределах 2я, и выражение для даль¬ 
ности может быть записано в следующем виде 


-(Ф І+2Я^), 

<тР ы і 


і =» 1, 2, ..., I. 
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Здесь кі — вообще говоря, неизвестные числа, показывающие, сколь¬ 
ко полных периодов частоты Р м і укладывается в величине Тд. 
По существу, раскрытие неоднозначности сводится к вычислению числа 
кі для самой высокой /-масштабной частоты (/ = /), т. е. к нахождению 
к г . Эта операция выполняется при промежуточной обработке, для чего 
производится совместное решение уравнений системы (2.6.31) при соот¬ 
ветствующем округлении показаний, получаемых на разных шкалах. 

Очевидно, что среднеквадратическая ошибка определения даль¬ 
ности на /-й шкале ад связана с ошибкой измерения фазы а ф , соот¬ 
ношением 



с 


4 пр 


м г 



(2.6.32) 


Для определения с заданной точностью истинного значения даль¬ 
ности до КА необходимо, чтобы номиналы масштабных частот удовлет¬ 
воряли следующим условиям: 

1. Условие обеспечения заданной точно¬ 
сти. Номинал самой высокой из частот Р мі должен быть таким, 
чтобы при известной ошибке измерения фазы о ф[ ошибка измерения 

дальности не превосходила допустимой величины ад 



(2.6.33) 


2. Условие однозначного измерения. Номи¬ 
нал самой низкой из частот Р м г должен быть таким, чтобы фазовый 
набег на ней при максимальной дальности/? макс не превышал 2я, т. е. 


Фі 


макс 


= і 


2^?макс 


<2я 


отсюда 


Ры і ^ 


27? 


(2.6.34) 


макс 


Если используются априорные сведения о дальности до КА, то 
в (2.6.34) вместо /? мак с следует подставить максимальную априорную 
ошибку АР апр* 

3. Условие правильного раскрытия не¬ 
однозначности (стыковки шкал). Номинал і - й ча¬ 
стоты Р м і должен быть таким, чтобы фазовый набег на этой частоте 
на отрезке времени Тдд^, соответствующем максимальной ошибке 

в определении дальности (Л/?,-_і) макс с помощью (і — 1)-й частоты, 
не превышал 2л, т. е. 2лР м г Тдд._, =— 2пР м г (Л/^-Омакс < 2я. 
Выражая (Д /?і-і) маК с через соответствующую фазовую ошибку 

(Дфі-і)макс» имеем 


2я 


с 

1 м і-1* 


Рм і ^ 


(А<Рі_і) М ако 


(2.6.35) 
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При этом считается, что каждая следующая шкала точнее предыдущей 
и ошибку измерения на ней можно не учитывать. Практически это ока¬ 
зывается справедливым, если отношение значений соседних масштаб¬ 
ных частот выбрано не меньшим 3 ч- 4. 

При стыковке шкал следует учитывать, что случайные ошибки 
измерения фазы имеют законы распределения, при которых в прин¬ 
ципе возможно появление больших ошибок, близких к ± я. Говоря 
о максимальной ошибке Аср м а к с , можно лишь утверждать с некоторой 
вероятностью, что она не будет превышена. Поэтому приходится вво¬ 
дить понятие вероятности неправильной стыковки шкал (вероятности 
сбоя). При высокой точности измерения фазы, когда закон распределе¬ 
ния ошибок приблизительно нормальный с дисперсией 0 $, вероят¬ 
ность сбоя Р сб при стыковке двух шкал определяется по формуле 




Дфмакс \ 



(2.6.36) 


где Фі (х) - 



X 

Г е— ] ? 2х2 сІх —интеграл вероятности. 

— со 


В § 2.4 показано, что отношение сигнал/шум в шумовой полосе 
системы ФАП не должно опускаться ниже порогового значения, 
равного примерно 9 дб. При этом фазовые флюктуации можно считать 
нормальными с дисперсией Оф, определяемой по формуле (2.4.31). С уче¬ 
том (2.4.31) выражение (2.6.32) для среднеквадратической ошибки из¬ 
мерения дальности ; можно представить в виде 


= - Л 1 (2.6.37) 

1 4яГ м і Г 2 Руі 

У С? ш Д/э і 

Р . р . 

где -—— = ——-отношение сигнал/шум в канале выделения 

бці Д/о І Рш і 

колебания і - й масштабной частоты. 

В другом варианте многошкального дальномера разрешение не¬ 
однозначности производится непосредственно в приемнике [89], а не 
в процессе дальнейшей обработки на ЭЦВМ. В этом случае дальнб- 
мерный сигнал 5 (/) представляет собой колебания кратных масштаб¬ 
ных частот, сформированные с помощью цепочки делителей частоты 
от общего задающего генератора (см. рис. 2.31). Перед поступлением 
в модулятор все колебания фазируются. В моменты времени, когда 
фазы всех масштабных частот совпадают, вырабатываются стартовые 
импульсы. 

Схема выделения дальномерного сигнала представляет собой циф¬ 
ровое устройство регенерации частот, входящих в дальномерный сиг¬ 
нал. Это устройство генерирует колебания, когерентные с принятыми 
колебаниями, поступающими на него с демодулятора сигнала 
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(рис. 2.31). Для этого колебания наивысшей из частот г подаются, 
например, на вход цепочки цифровых делителей, которая вырабаты¬ 
вает колебания всех остальных частот. 

Если кратность масштабных частот Р ы1 /Р м1 ^ 1 = а, то восстанов¬ 
ленный сигнал частоты Р ыі -і будет либо в фазе с принятым колеба¬ 
нием той же частоты, либо будет иметь дискретную разность фаз, крат¬ 
ную 3607 а. Фазы восстановленного и принятого сигналов сравнивают¬ 
ся, после чего восстановленный сигнал дискретно сдвигается до тех 
пор, пока разность фаз не будет равна нулю. 

• После того как частоты р м г-1 засинхронизированы, та же са¬ 
мая операция проделывается с частотами Р мі - 2 , Р мі - 3 и вплоть 
до самых низких частот Р м ѵ В результате сигнал 8 (і — т^) на входе 
схемы выделения дальномерного сигнала будет представлять собой 
сумму колебаний масштабных частот, сфазированных между собой так 
же, как излучаемый сигнал 5 ( і ), но задержанный на время т^. 

Поскольку для работы цепочки цифровых делителей требуется 
лишь напряжение наивысшей частоты, то после фазирования сигналов 
колебания всех низких частот могут больше не излучаться. Приемник 
будет отслеживать дальномерный сигнал с точностью до фазы колеба¬ 
ния наивысшей частоты Р мі , а выдавать рабочие импульсы с перио¬ 
дом наинизшей частоты Р м г . 

Если априорная ошибка при определении дальности достаточно 
велика, то для однозначного измерения требуются очень низкие мас¬ 
штабные частоты. Непосредственно генерирование их встречает опре¬ 
деленные технические затруднения. В этом случае для образования 
наиболее грубых шкал целесообразно использовать разность близ¬ 
ких модуляционных частот. 

В качестве примера приведем некоторые данные об одной из высоко¬ 
точных фазовых дальномерных систем [89]. В системе используются 
масштабные частоты 100, 20, 4 кгц, 800, 160, 32 и 8 гц. За исключе¬ 
нием последних двух частот, отношение любых двух соседних частот 
равно 5:1. Первые три частоты непосредственно модулируют фазу 
несущей, а остальные образуются в результате биений колебаний с ча¬ 
стотами 4000, 4800, 4160, 4032 и 4008 гц. При отношении сигнал/шум 
в канале выделения наивысшей частоты 100 кгц не менее 21 дб средне¬ 
квадратическая ошибка измерения дальности не превышает 15 м. 
Зона однозначного измерения, определяемая частотой 8 гц, составляет 
18 470 км. 

в) Одношкальный дальномер с модуляцией псевдослучайными 
сигналами. В этом дальномере сигнал 5 (і) представляет последова¬ 
тельность биполярных импульсов одинаковой длительности, следую¬ 
щих в определенном порядке. Чередование полярности импульсов под¬ 
бирается таким образом, чтобы автокорреляционная функция дально¬ 
мерного сигнала обладала свойствами, существенными для определения 
задержки, а именно: имела узкий максимальный пик при нулевой за¬ 
держке и как можно меньшие выбросы при других задержках. Такая 
корреляционная функция напоминает автокорреляционную функцию 
видеошума. Поэтому этот сигнал называют псевдошумовым или псевдо¬ 
случайным (ПС-сигналом). 
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Автокорреляционная функция периодической последовательности 
псевдослучайных сигналов также будет периодической. На рис. 2.33 
приведена реализация семиразрядного периодического ПС-сигнала, 
его нормированная автокорреляционная функция (т) и спектр О (/). 
Автокорреляционная функция имеет пики, следующие друг за другом 
с периодом сигнала Тпс. Значение ее модуля между пиками не пре¬ 
вышает величины \!п, где п — количество импульсов (разрядов) в пе¬ 
риоде. Крутизна пиков автокорреляционной функции и ширина спек¬ 
тра сигнала определяются длительностью одиночного импульса. 

ПС-сигналы формируют¬ 
ся на регистрах с обратной 
связью. С попомщью к- раз¬ 
рядного регистра сдвига мож¬ 
но получить периодическую 
последовательность, состоя¬ 
щую из п — 2 к — 1 импуль¬ 
сов. На рис. 2.34 изображена 
схема трехразрядного сдви¬ 
гающего регистра (разряды 
регистра обозначены на схеме 
цифрами 1,2, 3) с сумматором 
по модулю два в цепи обрат¬ 
ной связи, построенная на 
триггерах, принимающих со¬ 
стояние 0 или 1. Работой 
схемы управляют тактовые 
импульсы, следующие с ин¬ 
тервалом т и . Под действием 
очередного тактового импуль¬ 
са записанное в регистре чис¬ 
ло сдвигается на один разряд 
к выходу. При этом на вход 
первого разряда из сумматора 
подается импульс всякий раз, когда сумматор дает на выходе 1. Началь¬ 
ное состояние разрядов регистра может быть произвольным, за исклю¬ 
чением состояния 000. Процессы в схеме поясняются таблицей 
(рис. 2.34, б) для случая, когда разряды регистра были установлены 
вначале в состояние 111 (символ 1 соответствует положительному вы¬ 
ходному импульсу, символ 0 — отрицательному). Из анализа работы 
схемы видно, что после .семи тактов процессы в ней повторяются. Та¬ 
ким образом, схема генерирует псевдослучайную последовательность 
видеоимпульсов 1110100 с периодом Тпс — пх и = (2 3 — 1) х и — 7т и . 

Обратимся к обобщенной функциональной схеме системы измере¬ 
ния дальности (см. рис. 2.31). В модуляторе наземной части системы 
видеоимпульсами псевдослучайной последовательности 5 (/) произво¬ 
дится модуляция высокочастотного колебания. При этом несущее ко¬ 
лебание может непосредственно манипулироваться по фазе. Однако 
для упрощения разделения каналов в совмещенной радиолинии чаще 
используют трехступенчатую модуляцию: вначале видеоимпульсами 
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Рис. 2.33. Псевдослучайный видеосигнал: 

а — реализация семиразрядного видеосигнала; б — 
автокорреляционная функция непрерывного перио¬ 
дического видеосигнала; в — спектр мощности 
непрерывного периодического видеосигнала. 



манипулируют по фазе на ± 60 или ± 90° поднесущую, а затем ужё 
осуществляют модуляцию несущего колебания. Один из примеров ис¬ 
пользования трехступёнчатой модуляции рассмотрен в § 8 гл. 4. 

На выходе демодулятора наземного приемника ответный сигнал 
представляет собой искаженную шумами и задержанную на величину 
т# псевдослучайную последовательность видеоимпульсов. Выделение 
ее из шумов выполняет система слежения за задержкой, работающая 
аналогично системе ФАП частоты. 

Один из возможных вариантов построения такой системы изобра¬ 
жен на рис. 2.35, а. Во временном дискриминаторе, являющемся в дан¬ 
ном случае двухканальным, осуществляется умножение (знак X на 
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Рис. 2.34. Формирование псевдослучайного видеосигнала: 
а —схема формирования; б — таблица, поясняющая процессы в схеме. 


схеме рис. 2.35, а) смеси сигнала и шума на два опорных ПС-сиг¬ 
нала, сдвинутых относительно друг друга по времени на 2т и , и вычита¬ 
ние (знак — на схеме) полученных произведений. В рассматриваемой 
системе опорные напряжения подаются с к-го и (к — 2)-го разрядов, 
а выходной сигнал 8(і —т) снимается с (к —1)-го разряда опорного' 
генератора ПС-сигнала. 

К выходу временного дискриминатора подключен низкочастот¬ 
ный фильтр, на выходе которого формируется напряжение ё/ у , управ¬ 
ляющее частотой Р Т и генератора тактовых импульсов. Зависимость Ц у 
от величины расстройки т изображена в виде дискриминационной ха¬ 
рактеристики, приведенной на рис. 2.35, б. Дискриминационная ха¬ 
рактеристика представляет собой разность корреляционных функций. 
ПС-сигналов, сдвинутых на время т = 2т и . Механизм ее образования 
становится особенно наглядным, если предположить, что после пере- 
множителей в схеме стоят фильтры, образующие корреляционные 
функции, а затем уже осуществляется вычитание. 

После того, как система слежения за задержкой войдет в син¬ 
хронизм, частота генератора тактовых импульсов совпадет с частотой 
следования импульсов входного сигнала и рабочая точка дискримина¬ 
ционной характеристики будет находиться в окрестности нуля. Ди¬ 
намическая ошибка слежения системы определяется астатизмом зам- 
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кнутого контура, а фильтрующие свойства—шумовой полосой послед¬ 
него. 

Известны также и другие варианты построения временного дискри¬ 
минатора. Так, если в дискриминаторе, изображенном на рис. 2.35, а, 
опорные ПС-сигналы сдвинуть на т и (а не на 2т и ), то крутизна дискри¬ 
минационной характеристики будет в два раза большей, а область 



Ѵ г -*и) 


5(І-Х) 



а) 


Рис. 2.35. Фильтрация псевдослу¬ 
чайного видеосигнала: 

а — схема слежения за задержкой; б — 
дискриминационная характеристика. 


*) 


захвата системы слежения—вТдва раза меньшей. Кроме двухканаль¬ 
ных, применяются и одноканальные дискриминаторы. 

Основные трудности при выделении ПС-сигналов заключаются 
в обнаружении (поиске) сигнала и вхождении системы слежения в син¬ 
хронизм. Трудности поиска объясняются тем, что дискриминационная 
характеристика (рис. 2.35, б) при |т| > 2т и не позволяет определить 
необходимое направление перестройки системы. Для поиска обычно 
используется внешнее напряжение ^ П0ІІСка , подаваемое на управляю¬ 
щий элемент и изменяющее частоту генератора тактовых импульсов 
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(рис. 2.35, а). При этом изменяется разность фаз между колебаниями 
генератора тактовых импульсов и входными ПС-сигналами, а следова¬ 
тельно, меняется и задержка т до тех пор, пока станет справедливым 
условие | т | <С 2т и и на выходе временного дискриминатора появится 
управляющее напряжение. После этого система войдет в синхронизм, 
если разность частоты сигналов генератора тактовых импульсов и так¬ 
товой частоты входной ПС-последовательности импульсов будет меньше 
полосы следящей системы. Во многих случаях постоянная времени 
следящей системы имеет величину порядка периода последовательности 
Упс = лт и , что позволяет достаточно эффективно использовать энер- 
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Рис. 2.36. Детектор псевдослучайного сиг¬ 
нала: 

а — схема детектора; б — процессы в схеме. 
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гию принимаемого сигнала. Так как при поиске в наихудшем случае 
перебираются все п возможных моментов начала последовательности, 
а время «просмотра» в каждом случае равно постоянной времени систе¬ 
мы, то максимальное время поиска 


Тп макс • (2.6.38) 

Для ускорения поиска используют составные ПС-сигналы, имею¬ 
щие дополнительные пики в автокорреляционной функции [38]. Дру¬ 
гой путь основан на учете априорной информации о дальности до 
объекта, позволяющей производить поиск в ограниченных пределах. 

Формирование стартовых 8' (і) и рабочих 5' {і — Тд) импульсов 
(см. рис. 2.31) в дальномере с ПС-сигналами осуществляется с помощью 
детекторов ПС-сигналов. Построение и принцип действия такого детек¬ 
тора поясняется рис. 2.36. При формировании, например, рабочих 
импульсов 5' (і — Тд) на регистр, стоящий на входе детектора, посту¬ 
пает периодическая ПС-последовательность видеоимпульсов 8 (і — тд). 
Выходом детектора является схема «и», вырабатывающая одиночный 
импульс при появлении единиц во всех разрядах регистра. Из времен¬ 
ной диаграммы, приведенной на рис. 2.36, б, видно, что рабочие им¬ 
пульсы на выходе детектора ПС-сигналов следуют с периодом Тис- 
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Точно так же из ПС-последовательности запросного сигнала 
5 (/) формируются стартовые импульсы 5' (/). Временной интервал 
между стартовыми и рабочими импульсами будет равен времени рас¬ 
пространения сигнала Определяя это время, например, с помощью 
измерителя, функциональная схема которого изображена на рис. 2.32, 
находят значение дальности до КА. 

Среднеквадратическая ошибка определения дальности о% свя¬ 
зана с ошибкой измерения времени запаздывания сг х соотношением 
с# = со х / 2. Величина о х зависит от построения и условий работы 
схемы слежения за задержкой, осуществляющей фильтрацию принимае¬ 
мого сигнала. Величина о х прямо пропорциональна длительности 
одиночного импульса т и , которая определяется номиналом тактовой 
частоты ПС-последовательности. Для схемы, изображенной на рис. 2.35, 
можно показать, что если отношение сигнал/шум в эквивалентной 
шумовой полосе А/ э системы слежения за задержкой достаточно 


велико, то [107] 
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В этом случае 
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где 0, = Р С /0 Ш — энергетический потенциал ответного канала радио¬ 
линии измерения дальности; Р с — мощность дальномер ного сигнала; 


О ш — спектральная плотность шума. 

Рассматриваемые дальномеры, в которых используются ПС-сиг¬ 
налы, являются одношкальными. Однозначное измерение дальности 
в них обеспечивается при выполнении неравенства 

Ттіс ^ > ^^ макс 

с 


или при наличии определенных априорных сведений о дальности 



Основным преимуществом дальномеров с ПС-сигналами является 
простота получения в них однозначного отсчета дальности при большой 
априорной ошибке Ді? апр . Для достижения при этом высокой точности 
измерений требуется применять сигналы с малой длительностью оди¬ 
ночных импульсов т и и, как следствие этого, с большим числом п. 
В свою очередь, это приводит к необходимости работы с широкополос¬ 
ными сигналами и значительно увеличивает [см. формулу (2.6.38)] 
время вхождения в синхронизм системы слежения за задержкой. 

Остановимся на сравнении фазового метода дальнометрии с мето¬ 
дом, использующим ПС-сигналы. Основными преимуществами фазо- 
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вого метода являются относительная простота осуществления узко- 
полосной фильтрации дальномерного сигнала на борту КА и более 
быстрое вхождение в синхронизм следящих систем, обеспечивающих 
фильтрацию. Это связано с тем, что при измерении фазовым методом 
дальномерный сигнал состоит из сравнительно небольшого количества 
гармонических составляющих (модулирующих частот), тогда как 
ПС-сигнал занимает почти полностью участок спектра, ширина ко¬ 
торого ориентировочно равна наивысшей модулирующей частоте при 
.фазовом методе дальнометрии (при приблизительно одинаковых точно¬ 
стях обоих методов). Преимуществом рассмотренного метода далыюмст- 
рии с ПС-сигналами является возможность измерения больших рас¬ 
стояний при наличии одной шкалы. 

Преимущества обоих методов реализуются в двухшкальном даль¬ 
номере, в котором для грубого определения дальности используется 
ПС-сигнал, а для точного — одна достаточно высокая масштабная 
частота [23]. 

3. Измерение угловых координат и их производных 

Направление на объект определяется угловыми координатами. 
Системы, измеряющие угловые координаты, называются пеленгатора¬ 
ми. В измерительной (топоцентрической) системе координат 0х т у т 2 т 
(рис. 2.6) угловыми координатами КА являются азимут ф аз и угол 
места Ѳ. Для их определения при радиоуправлении КА используются 
одноантенные и многоантенные (базовые) пеленгаторы. Одноантенные 
пеленгаторы имеют следящую антенну. Оценки снимаются с датчиков, 
.фиксирующих положение оси антенны. 

Одноантенные пеленгаторы рассмотрены в [1, 9, 13] и широко 
используются в радиолокации и радиовизирах систем управления. 
В командно-измерительном комплексе они применяются, в основном, 
.для относительно грубого измерения углов. В случаях, когда требует¬ 
ся измерение угловых координат с высокой точностью, используются 
многоантенные пеленгаторы с антеннами, разнесенными на большие 
расстояния. Поскольку в таких пеленгаторах определение направле¬ 
ния на КА производится по фазе радиосигналов, то они также называют¬ 
ся фазовыми. Расстояние между антеннами пеленгатора, точ¬ 
нее, между их фазовыми центрами, называется базой. Обычно фа¬ 
зовые пеленгаторы делаются с неподвижными базами и в них произ¬ 
водятся точечные оценки измеряемых параметров. 

Оценки угловых координат, получаемые с фазовых пеленгаторов, 
непосредственно не связаны с положением оси антенн. Поэтому у них 
отсутствуют ошибки, вызванные механическими погрешностями, имею¬ 
щие место в одноантенных пеленгаторах. Преимущество фазовых 
пеленгаторов состоит в том, что они позволяют достигнуть высокой 
точности измерения наиболее экономичными средствами. Действитель¬ 
но, точность любого пеленгатора в основном определяется его угловой 
чувствительностью, которая, в свою очередь, зависит от размеров ан¬ 
тенной системы. Но антенна, имеющая единое зеркало, не может быть 
сделана очень большой из-за технических и экономических ограниче- 
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ний. Антенная система фазового пеленгатора состоит из нескольких, 
сравнительно небольших антенн, разнесенных на значительное расстоя¬ 
ние, что обеспечивает высокую угловую чувствительность при относи¬ 
тельной простоте и сравнительно малой стоимости. 

Рассмотрим измерение угловых координат с помощью фазового 
пеленгатора. Обратимся к рис. 2.37. Введем топоцентрическую си¬ 
стему координат О л: т у т 2 т . Допустим, что три антенны пеленгатора А х , 
А 2 и А а расположены в горизонтальной плоскости на поверхности 
Земли по осям координатной системы. Причем антенны А х и А 2 на¬ 



ходятся на оси х т и образуют базу величиной й, а антенны А х и А 3 
расположены на оси 2 Т и образуют вторую базу, также равную Л. 
Расстояние от КА до антенн А х , А 2 и А 3 обозначим соответственно через 
/?!, Я 2 и #8- При применении фазовых пеленгаторов направление на 
КА удобнее задавать не углами фаз и Ѳ, а направляющими косинусами, 
т. е. косинусами углов ві и е 2 . 

При большом удалении КА (/? сі) приходящие в антенны радио¬ 
лучи можно считать параллельными. В этом случае разность фаз между 
сигналами в антеннах А х , А г и А 1у А 3 , как видно из прямоугольных 
треугольников А Х А 2 А 2 и А\А 3 А з, определяется разностью хода лу¬ 
чей на отрезках А х Аг = сі со$ в х и А х Аз = сі соз е 2 соответственно. 
Поскольку фазу радиосигнала можно измерять в пределах 2л, то из¬ 
меренные разности фаз Ф 12 и Ф 13 между сигналами в антеннах А Х А 2 
и А Х А з будут равны 

Ф 2пй Л ^ /Л Л і 4 V 

12 =—— созбх—2 (^.6.4 іа) 

Л 



2 пй 

Т~ 


соз 8 2 — 2 


(2.6.416) 
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вающие выполнение условий —л ^ Ф 12 ^ л и —л ^ Ф 13 ^ л. 

По измеренным значениям Ф 12 и Ф 13 из соотношений (2.6.41) на¬ 
ходятся направляющие косинусы КА. При этом так же, как в случае 
фазового метода измерения дальности, может возникнуть задача разре¬ 
шения неоднозначности измерений. По существу, она сводится к вы¬ 
числению чисел к х и к 2 . Для разрешения неоднозначности необходимо 
иметь грубые значения углов или направляющих косинусов. Для их 


нахождения используют или одноантенные пеленгаторы, или допол¬ 
нительные пары антенн, расположенные вдоль основной базы на мень¬ 
шем расстоянии друг от друга.. Неоднозначность можно также исклю¬ 
чить, применяя модулированный радиосигнал и измеряя дополнительно 
разность фаз на. частоте модуляции. 

При необходимости измеренные значения косинусов пересчиты¬ 
ваются в азимут и угол места по формулам сферической тригонометрии 



С05 Еі 

соз е 2 ' 


Ѳ = агссоз У соз 2 е х + соз 2 е 2 • (2.6.42) 

Однако при вычислении траектории движения КА пересчет по форму¬ 
лам (2.6.42), как правило, не производится, и при вторичной обработ¬ 
ке в качестве навигационных параметров используются непосредственно 
величины направляющих косинусов. 

Так как оба соотношения (2.6.41) идентичны, то в дальнейшем 
будем рассматривать определение одного направляющего косинуса 
и в обозначениях опустим индексы. Из (2.6.41) имеем 


А, 

СОЗ 8 = - 

й 



(2.6.43) 


Ошибки измерения направляющих косинусов. Вычислив полный 
дифференциал выражения (2.6.43) и перейдя к конечным прираще¬ 
ниям, находим выражения для систематической и случайной ошибок 
измерения направляющего косинуса 

А соз е = соз е ( — — — ] Н—— АФ, (2.6.44а) 

V X Л ) 2зиІ 

сг с05 8 = Г_^_соз 2 е + ( Дт-У * /2 . (2.6.446) 

А, 2 \2па } 

При оценке погрешностей измерения будем исходить из того, что 
необходимая точность определения направляющего косинуса в соот¬ 
ветствии с данными табл. 2.3 ориентировочно равна ІО -5 . 

Первая составляющая ошибок в выражениях (2.6.44) связана с не¬ 
точным знанием длины волны принимаемого сигнала. Поскольку 
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к = с//с, где с — скорость распространения радиоволн, 
стота принимаемого сигнала, то 


/ С 


тт о, 

ча 



(2.6.45а) 

ч 

(2.6.456) 


При получении оценок с погрешностью порядка 10 5 неточное знание 
величины скорости распространения радиоволн практически не ска¬ 
зывается на результирующей точности измерений. 

Составляющие Д/ с // с ; о/ с // с в выражениях (2.6.45) определяют 
ошибку из-за отклонения принимаемой частоты относительно номиналь¬ 
ного значения. Если вследствие допплеровского эффекта или неста¬ 
бильности колебаний задающего генератора относительное отклонение 
частоты достигает ІО -5 , то при вычислении величины направляющего 
косинуса нужно использовать значение / с , измеренное за время сеанса 
связи. Измерение принимаемой частоты с точностью, существенно боль¬ 
шей 10~ 5 , не встречает затруднений, и указанная причина не лимити¬ 
рует точности определения направляющего косинуса. 

Вторая составляющая ошибки в выражении (2.6.44а) обусловле¬ 
на погрешностью определения геометрического размера базы (АсІ/сГ). Не¬ 
меньшими по величине являются ошибки, не учитываемые выражения¬ 
ми (2.6.44), возникающие из-за неточности ориентации базы на мест¬ 
ности. Современные геодезические методы позволяют установить ве¬ 
личину базы с относительной погрешностью порядка 10 -5 . Однако 
в процессе эксплуатации под влиянием климатических условий и де¬ 
формации грунта геометрические размеры и ориентация базы изме¬ 
няются [92]. Поэтому в фазовых пеленгаторах осуществляют периодиче¬ 
ский контроль базового расстояния и ориентации базы. 

Последние составляющие ошибок в выражениях (2.6.44) связаны 
с флюктуационной Оф и систематической ДФ погрешностями опреде¬ 
ления разности фаз между сигналами в антеннах пеленгатора. 

Рассмотрим причины возникновения этих погрешностей. Можно 
показать [77], что при постоянной угловой скорости движения КА шу¬ 
мовая ошибка оптимальной системы измерения разности фаз, отнесен¬ 
ная к середине интервала наблюдения, определяется дисперсией 



ОПТ 


1 Ош 

т Р с ’ 


(2.6.46) 

г 


где О ш — спектральная плотность шума на входе приемника; Р с — 
мощность принимаемого сигнала; Т — интервал измерения. 

Шумовая ошибка реального измерителя зависит от конкретного 
построения системы и может превышать минимально возможную в не¬ 
сколько раз. 

Аппаратурные погрешности. Существенное вли¬ 
яние на погрешность измерения разности фаз оказывают неучтенные 
фазовые сдвиги сигналов в аппаратуре. Они возникают: из-за неиден- 
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тичности фазовых характеристик антенн или в результате различного 
направления антенн на КА при. приеме сигналов; из-за различных 
фазовых задержек сигналов в каналах пеленгатора, идущих от разне¬ 
сенных антенн; из-за паразитных связей между этими каналами. 

Дополнительные набеги фазы при распро¬ 
странении радиосигнала в атмосфере. Для КА, 
находящихся за пределами атмосферы, дополнительная разность 
хода лучей (ошибка из-за регулярной рефракции) выявляется только 
при учете шарообразности Земли и имеет заметную величину лишь при 
малых углах места. Движущиеся атмосферные неоднородности вызы¬ 
вают дополнительные фазовые флюктуации в случае, если их размеры 
сравнимы или меньше базы пеленгатора. Влияние таких флюктуаций 
частично уменьшается за счет сглаживания результатов отдельных 
измерений при длительных сеансах. 

Дополнительный набег фазы из-за ухо¬ 
да частоты задающего генератора. В результате 
ухода частоты этого генератора за интервал времени т, определяемый 
разностью времени приема сигналов разнесенными антеннами, проис¬ 
ходит дополнительный набег фазы. При постоянной скорости ухода 

частоты генератора / получим 

ДФугод « (2.6.47) 

В большинстве случаев величина этой ошибки пренебрежимо мала. 

Ошибки аберрации. Эти ошибки обусловлены сме¬ 
щением радиолуча вследствие конечного отношения скорости дви¬ 
жения КА к скорости света. В результате явления аберрации доппле¬ 
ровские частоты сигналов, принимаемых разнесенными антеннами пе¬ 
ленгатора, отличаются на величину АР п . Поэтому за время т р распро¬ 
странения радиоволн от КА до пеленгатора возникает дополнительная 
разность фаз, равная 

Дф б « 2яДРд т р = 0та5Іпе , (2.6.48) 

С С 

Г де — частота излучаемого с КА сигнала; ц т — тангенциальная 
составляющая вектора скорости КА. 

Помимо рассмотренных малых ошибок, учитываемых выражениями 
(2.6.44), возможны грубые (аномальные) ошибки, связанные с непра¬ 
вильным раскрытием неоднозначности. Аномальная ошибка кратна 
отношению %/а. 

Обычно в фазовом пеленгаторе имеются малые и большие базы, 
вводимые для раскрытия неоднозначности. Каждой из баз соответст¬ 
вует определенная измерительная шкала. Стыковка шкал производит¬ 
ся так же, как и в фазовом дальномере. 

Измерение разности фаз Ф удобнее осуществлять на достаточно 
низкой частоте. Поэтому принятые разнесенными антеннами радио¬ 
сигналы преобразуют по частоте. Преобразование должно быть выпол¬ 
нено так, чтобы сохранилась первоначальная разность фаз принятых 
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сигналов. Наибольший интерес с этой точки зрения представляют пе¬ 
ленгаторы, у которых принятые антеннами сигналы получают основ¬ 
ное усиление в общем тракте. Это позволяет снизить аппаратурные 
ошибки. Упрощенная функциональная схема возможного варианта 
осуществления такого пеленгатора приведена на рис. 2.38. Излучае¬ 
мые бортовым передатчиком сигналы принимаются на две разнесенные 




Рис. 2.38. Упрощенная функциональная схема фазового пеленгатора. 

антенны Л г и Л 2 , усиливаются в усилителях высокой частоты и посту¬ 
пают в смесители I и II. На эти смесители также подаются сдвинутые 
на некоторую частоту Р сигналы гетеродинов. В результате сигналы, 
поступающие из первой и второй антенн, получают различную проме¬ 
жуточную частоту. После сложения оба сигнала поступают в общий 
усилитель промежуточной частоты, в котором осуществляют основное 
усиление. Разность гетеродинных частот выбирается достаточно малой, 
такой, чтобы фазовые сдвиги в этом усилителе практически не влияли 
на измеряемую разность фаз принятых сигналов. 

166 









Напряжение с выхода усилителя детектируется на детекторе би¬ 
ений, и из него выделяется сигнальное колебание и с с частотой Р. 
Оно поступает на следящий фазометр, в котором выполняется основная 
фильтрация. На этот фазометр поступает также колебание частоты Р, 
формируемое на выходе смесителя III из колебаний гетеродинных ча¬ 
стот / г и / г + Р. Разность фаз сигнального и опорного колебаний несет 
информацию о направляющем косинусе КА. 

В фазовом детекторе следящего фазометра происходит сравнение 
фаз сигнального и опорного колебаний и вырабатывается сигнал ошиб¬ 
ки, управляющий работой электродвигателя. На валу электродвига¬ 
теля укреплен ротор фазовращателя. Фазовращатель изменяет фазу 
опорного напряжения и оп до совпадения с фазой сигнала и с . С вы¬ 
хода фазовращателя напряжение и' с поступает на измеритель фазы. 
Измеритель фазы является цифровым устройством, представляющим 
собой измеритель временного интервала, аналогичный изображен¬ 
ному на рис. 2.32. 

Описанный фазометр эквивалентен следящему фильтру. При изме¬ 
нении частоты сигнала и с из-за наличия угловой скорости в нем воз¬ 
никает динамическая ошибка, уменьшение которой возможно за счет 
увеличения астатизма следящей системы. 

Аппаратурные ошибки в рассматриваемом пеленгаторе возникают 
главным образом, из-за различия фазовых сдвигов в высокочастотных 
каналах, а также вследствие изменений наклона фазовой характе¬ 
ристики общего усилителя промежуточной частоты. Для их уменьшения 
применяют также калибровку приемного устройства по контрольному 
сигналу, который одновременно подается на входы обоих каналов. 

Аппаратурная ошибка обычно является доминирующей состав¬ 
ляющей в общей ошибке фазовой системы. 

Шумовая ошибка измерения зависит от построения пеленгатора, 
С этой точки зрения схема, изображенная на рис. 2.38, уступает 
оптимальной. Проигрыш вызван тем, что в рассматриваемом пеленга¬ 
торе для уменьшения аппаратурной ошибки основное усиление осу¬ 
ществляется в общем тракте и для выделения колебания частоты Р , 
несущего информацию о разности фаз, используется детектор биений, 
а не перемножитель, как это имеет место в оптимальной системе 177]. 
Действительно, поскольку полоса пропускания усилителей высокой 
частоты в каналах пеленгатора существенно превышает Р, то при сло¬ 
жении напряжений на входе усилителя промежуточной частоты спек¬ 
тральная плотность шумов практически удваивается. Использование 
детектора биений вместо перемножителя также вдвое увеличивает 
дисперсию ошибок результатов измерений, так как на выходе детектора, 
помимо биений сигнала с шумом «своего» канала, возникают биения 
сигнала с шумом «чужого» канала. 

Таким образом, рассматриваемая схема пеленгатора при доста¬ 
точно большом отношении сигнал/шум на входе детектора биений про¬ 
игрывает оптимальной по дисперсии шумовой ошибки сг| примерно 
в четыре раза. Соответственно для рассматриваемой схемы имеем 

о| ~ Д Р„ (2.6.49) 

"о 
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где АР э = 1/27 1 — эквивалентная шумовая полоса фазометра, рас¬ 
сматриваемого как фильтр нижних частот, согласованный с полным 
временем измерения Т. 

Для уменьшения систематических ошибок измерения пеленгаторы 
высокой точности периодически подвергаются юстировке. При юсти¬ 
ровке производится пеленгование источника излучения с известными 
координатами и составляются таблицы поправок к отсчетам. Источник 
излучения может быть расположен, например, на специальной юсти¬ 
ровочной вышке. Для юстировки пеленгаторов дальнего действия ис¬ 
пользуют или естественные дискретные источники космического ра¬ 
диоизлучения (радиозвезды), или специальные искусственные спут¬ 
ники Земли. 

Измерение производных угловых координат. В .командно- 
измерительных комплексах обычно измеряются производные направ¬ 
ляющих косинусов і) 1 = д, со5 г г Ш и і) 2 = сі соз В случае не¬ 

обходимости от производных Ѵ 1 и и 2 можно перейти к угловым скоро¬ 
стям по азимуту и углу места по формулам, полученным дифференци¬ 
рованием по времени соотношений (2.6.41), 



й 1 с05 'Фаз ^2 5ІП Фаз 

--^ 

С05 О 



5 іп фаз 0% с05 Фаз 
5ІП Ѳ 


(2.6.50) 


Для определения производных б/ х и 0 2 используются разнесен¬ 
ные на местности антенны с взаимно перпендикулярными базами, ориен¬ 
тированные в пространстве так же, как при измерении направляющих 
косинусов (рис. 2.37). 

Рассмотрим измерение производной одного из направляющих 
косинусов. Дифференцируя по времени выражение (2.6.43), имеем 



С05 е = 



А 

2я 



(2.6.51) 


Таким образом, для оценки 0 необходимо измерять скорость 
изменения разности фаз сигналов, принятых разнесенными антеннами, 
т. е. определять разность допплеровских частот принимаемых сигна¬ 
лов б^д. Отсчеты О, в отличие от отсчетов направляющих косинусов, 
получаются однозначными, независимо от размеров базы д.. 

Ошибки в оценке производной О находятся дифференцированием 
выражения (2.6.51) 


т 





(2.6.52а) 
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Первые две составляющие ошибок в выражениях (2.6.52) анало¬ 
гичны рассмотренным выше при измерении направляющих косинусов, 
а последняя — связана с погрешностями измерения разностной ча¬ 
стоты ЬР д. Очевидно, что чем больше отношение (ИХ, тем менее жесткие 
требования предъявляются к измерению &Р д . Для обеспечения необ¬ 
ходимых точностей измерения 0 отношение (ИХ должно быть существен¬ 
но большим, чем при измерении направляющих косинусов. В реальных 
системах оно доходит до величин порядка ІО 4 и более [6]. 

Для получения оценок О в принципе может использоваться фа¬ 
зовый пеленгатор, функциональная схема которого приведена на 



Рис. 2.39. Упрощенная функциональная схема системы измерения производных 

направляющих косинусов. 

рис. 2.38, если вместо фазы контролировать производную этой фазы. 
Однако поскольку постоянные фазовые сдвиги, приводящие к ошиб¬ 
кам измерения направляющих косинусов, в данном случае не сущест¬ 
венны, то целесообразно использовать более простую схему. 

Упрощенная функциональная схема системы измерения произ¬ 
водных направляющих косинусов изображена на рис. 2.39. Принятые 
разнесенными антеннами А х и А 2 сигналы космического аппарата пос¬ 
ле предварительного усиления взаимно смещаются по частоте на ве¬ 
личину в смесителях I и II. Узкополосный фильтр, стоящий на 
выходе смесителя III, выдает сигнал биений, частота которого Р изм = 
= Р п ± 6/^д подлежит измерению. Как правило, измерение частоты 
осуществляется с помощью периодомера (см. рис. 2.28, б). Так как 

для определения 0 необходима двухканальная схема, то при прочих 
равных условиях дисперсия шумовой ошибки измерения в данном слу¬ 
чае по крайней мере в два раза превышает дисперсию оценки доппле¬ 
ровской частоты, определяемой формулой (2.6.18). 
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§ 3.1. ОСНОВНЫЕ ВИДЫ РАДИОПОМЕХ 

Система радиоуправления представляет собой совокупность звень¬ 
ев различной физической природы, на каждое из которых могут дей¬ 
ствовать помехи, так или иначе нарушающие работу системы управле¬ 
ния. В соответствии с общей направленностью книги, будем рассма¬ 
тривать только радиопомехи*) (воздействующие на систему управления 
через радиозвенья) и оценивать влияние этих помех на качество работы 
системы. 

Помехи так же, как и сигналы, представляют собой реализации 
случайных или квазидетерминированных процессов, поэтому для их 
описания используется аппарат теории вероятностей и случайных 
процессов. Отличие помехи от полезного сигнала состоит в том, что 
в ней не содержится информация, необходимая получателю. По харак¬ 
теру взаимодействия с сигналом можно выделить две группы помех: 
аддитивные и модулирующие. 

Аддитивные помехи представляют собой мешающий сигнал, сум¬ 
мирующийся с полезным сигналом на входе приемного тракта радио¬ 
линии. Действие модулирующих помех сводится к появлению допол¬ 
нительной модуляции полезного сигнала по какому-то одному из пара¬ 
метров (или сразу по нескольким параметрам), например по амплитуде, 
фазе, частоте, времени задержки и т. д. Вообще говоря, при исследова¬ 
нии действия помехи на радиолинию можно (для упрощения математи¬ 
ческих выкладок) аддитивную помеху представить как модулирующую 
и наоборот. Необходимо учитывать, однако, что при сведении модули¬ 
рующей помехи к аддитивной характеристики последней зависят от 
параметров полезного сигнала. 

Например, помехи, связанные с переотражением полезного сиг¬ 
нала (или с многолучевым распространением), обычно рассматривают¬ 
ся как аддитивные, но при этом учитывается, что их интенсивность 
пропорциональна мощности полезного сигнала. Таким образом, для 
практики важнее различать не аддитивные и модулирующие помехи, 
а помехи, характеристики которых не зависят или зависят от харак¬ 
теристик полезного сигнала. В первом случае уменьшения влияния 
помех можно добиться увеличением мощности полезного сигнала, а 
во втором — этого сделать нельзя. 

Радиозвенья системы управления сами по себе являются достаточ¬ 
но сложными и должны рассматриваться как самостоятельные радио- 


Ниже для краткости «радиопомехи» на зываются просто помехами. 


170 



системы. Командные радиосистемы и системы передачи данных отно¬ 
сятся к классу радиосистем передачи информации, а радиовизиры 
цели и объекта, радиокоординаторы автономных систем, системы тра- 
екторных измерений космических аппаратов — к классу радиосистем 
извлечения информации [101]. В одних случаях одна и та же помеха 
будет одинаково опасной для радиосистем различных классов, а в 
других — помеха будет нарушать работу радиосистем только одного 
класса. 

По происхождению помехи делятся на естественные и искусствен¬ 
ные. Основными видами естественных помех являются: внутренний 
шум приемника; космический шум; атмосферные помехи; помехи, воз¬ 
никающие из-за отражений от местных предметов и Земли и многолу¬ 
чевого распространения; помехи, вызываемые флюктуациями полез¬ 
ного сигнала при отражении от протяженной цели. 

Первые из названных присущи любой радиосистеме, а в таких 
задачах, как управление дальним космическим объектом или дальнее 
обнаружение цели, эти помехи являются основными. 

Основные характеристики внутреннего шума и методы расчета 
его воздействия на радиосистемы космического комплекса рассмотрены 
в предыдущей главе. Там же описаны свойства космического шума. 
Эти два вида помех являются не зависящими от полезного сигнала. 

Атмосферные помехи могут быть двух типов — не зависящими от 
сигнала и зависящими'от него. Причиной первых являются электриче¬ 
ские процессы в атмосфере, причиной вторых — изменение параметров 
атмосферы (затухания и диэлектрической проницаемости), в результате 
чего сигнал, проходящий через атмосферу, получает дополнительную 
амплитудную и фазовую модуляцию. Учет атмосферных помех может 
оказаться необходимым в системах передачи и в системах извлечения 
информации. 

Все остальные перечисленные типы помех зависят от сигнала. 
Помехи, связанные с переотражением от местных предметов 
и Земли, и помехи, связанные с флюктуациями отраженного от цели 
сигнала, характерны для радиолокационных систем, работающих по 
отраженному сигналу, а помехи, связанные с многолучевым распро¬ 
странением, характерны, в основном, для систем передачи информации. 

Во всех случаях, когда система управления применяется при про¬ 
ведении некоторой боевой операции, основную роль играют искусст¬ 
венные помехи, создаваемые противником — организованные 
помехи. Технические средства, предназначенные для организации 
радиопомехи, называются средствами радиопротиводействия. В на¬ 
стоящее "время практически невозможно проведение крупной операции 
без применения средств радиопротиводействия, которые разрушают 
информацию, циркулирующую в звеньях системы, и тем самым за¬ 
трудняют (или делают вообще невозможным) управление. Борьба 
методов радиопротиводействия и контрпротиводействия двух противо¬ 
борствующих сторон может быть названа радиовойной, а сами средст¬ 
ва — радиооружием [70]. 

Организованные помехи могут использоваться для нарушения 
работы как систем передачи, так и систем извлечения информации, 
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причем обычно каждая помеха организуется для нарушения работы 
радиосистем какого-то одного типа. Вопрос о том, какие именно систе¬ 
мы могут быть объектом противодействия, решается в конкретных 
случаях по-разному. Так, в комплексах управления снарядами можно 
ожидать, что противодействие будет создаваться, в основном, радио¬ 
локационным системам; в комплексе управления космическим аппара¬ 
том — системам передачи команд. 

Организованные помехи по способу их создания можно разделить 
на пассивные и активные. 

Пассивные помехи применяются для нарушения 
работы радиолокационных систем. Они возникают за счет отражения 
сигналов от дополнительных объектов, специально созданных против¬ 
ником. К помехам такого типа относятся, например, «ленточные» 
отражатели, создающие отражение в широком секторе обзора; их при¬ 
менение может привести к полной потере сигнала, отраженного от цели. 
Кроме того, для создания помех в боевую зону противник может ввести 
несколько целей, разнесенных в пространстве, из которых лишь одна 
является объектом, несущим средства поражения, а остальные — лож¬ 
ными. В этом случае радиолокационная система по определенным при¬ 
знакам должна осуществить опознавание и выбор истинной цели. В ка¬ 
честве ложных целей используют, например, небольшие управляемые 
снаряды, сбрасываемые с самолетов, несущих средства поражения. 
Для увеличения эффективной площади рассеяния эти снаряды снабжа¬ 
ют уголковыми отражателями или активными ответчиками [69]. Дей¬ 
ствие на радиосистему извлечения информации пассивных помех ана¬ 
логично действию естественных помех, связанных с переотражениями 
от местных предметов. К пассивным помехам следует отнести также со¬ 
здание на поверхности цели поглощающего покрытия, которое сущест¬ 
венно уменьшает интенсивность отраженного сигнала и тем самым 
затрудняет обнаружение и сопровождение цели. 

Активные помехи создаются противником путем излу¬ 
чения радиосигналов, мешающих работе радиосредств системы управ¬ 
ления. Кратко рассмотрим основные типы таких помех. При классифи¬ 
кации по признаку попадания в рабочий диапазон волн радиолинии 
можно различать прицельные и заградительные 
помехи по несущей частоте. У прицельных помех средняя частота 
спектра приблизительно совпадает с несущей частотой, а ширина спек¬ 
тра помехи того же порядка, что и полоса приемника подавляемой 
радиолинии. Ширина спектра заградительной помехи существенно 
больше полосы приемника, а средняя частота помехи может значитель¬ 
но отличаться от несущей частоты полезного сигнала. 

При прочих равных условиях прицельная помеха является бо¬ 
лее опасной, чем заградительная, так как в полосу приемника попа¬ 
дает большая часть мощности помехи. Однако для организации при¬ 
цельной помехи необходимо знать рабочую частоту подавляемой систе¬ 
мы. Информация о рабочей частоте и других параметрах линии полу¬ 
чается средствами радиоразведки [70]. 

Заградительная помеха организуется в тех случаях, когда не 
удается достаточно точно установить действительное значение несущей 
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частоты подавляемой системы или когда с помощью одной станции по¬ 
мех необходимо подавить несколько систем, несущие частоты которых 
сосредоточены в определенном диапазоне. Заградительная помеха может 
быть эффективна и в том случае, когда в процессе работы несущая ча¬ 
стота подавляемой системы изменяется. 

Возможен случай, когда требуется нарушить работу радиолинии, 
в которой используется значительное количество сменных частот. 
Если время, в течение которого осуществляется наведение, очень мало, 
то обнаружить рабочую частоту разведывательным приемником и затем 
организовать прицельную помеху бывает затруднительно. Если, 
однако, удается заранее установить значения всех частот, то для обес¬ 
печения высокой вероятности нарушения работы радиолинии можно 
организовать помеху на каждой из возможных частот одновре¬ 
менно. Подобные помехи также называются заградительными. 

Эффективность воздействия помех на радиолинию зависит от ис¬ 
пользуемого метода модуляции помехи. При классификации помех 
по этому признаку можно условно говорить о «прицельных» и «загра¬ 
дительных» по модуляции помехах, причем каждая из них может быть 
как прицельной, так и заградительной по несущей частоте. В случае 
помехи, прицельной по модуляции, структура помехи (метод модуля¬ 
ции) выбирается такой, чтобы создавался сигнал, являющийся искажен¬ 
ной копией рабочего сигнала подавляемой радиолинии. В литературе 
такие помехи часто называются ретрансляционными. 
Во втором случае метод модуляции помехи не идентичен методу моду¬ 
ляции полезного сигнала радиолинии. Поскольку структура ретранс¬ 
ляционной помехи близка к структуре полезного сигнала, эта помеха 
является одним из наиболее опасных видов помех. 

Можно различать два типа ретрансляционных помех. 

При организации ретрансляционной помехи первого типа должна 
быть известна используемая в радиолинии рабочая структура полезно¬ 
го сигнала. Например, если в результате анализа данных, полученных 
станцией разведки, удается выявить структуру кода, используемого 
в радиолинии, то становится возможной посылка кодовых слов, несу¬ 
щих ложную информацию. При успешной организации ретрансляцион¬ 
ной помехи этого типа может оказаться возможным полностью перехва¬ 
тить управление объектом. 

При организации ретрансляционной помехи второго типа сигнал 
радиолинии принимается радиоприемником станции помехи, усили¬ 
вается и переизлучается, при этом в переизлучаемый сигнал вводится 
некоторое искажение. Например, для создания помехи такого типа для 
командной линии ВИМ-(ИВС)-АМ (см. гл. 4), возможно переизлуче- 
ние кодовых групп с постоянной или меняющейся задержкой. Воздей¬ 
ствуя на приемник, эти задержанные кодовые группы будут приводить 
к искажению величины команды. Помехи этого типа'широко исполь¬ 
зуются и против радиосистем извлечения информации. Так, при работе 
импульсной РЛС в ответ на каждый зондирующий импульс станцией 
помех может излучаться группа импульсов, маскирующая полезный 
отраженный импульс. Ретранслятор сигнала может устанавливаться 
также на ложных целях. При этом сигнал, принимаемый РЛС, будет 
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сравним по мощности с сигналом, отраженным от крупной цели. 
К ретрансляционным помехам этого типа можно отнести нарушающие 
работу систем автосопровождения, «уводящие» помехи по углу, по 
дальности или по скорости. Например, для нарушения работы головки 
самонаведения со сканированием (гл. 6) противником может излу¬ 
чаться сигнал, модулированный по амплитуде синусоидой с частотой 
сканирования и с произвольным фазовым сдвигом. После детектирова¬ 
ния в приемнике головки мешающий сигнал, складываясь с полезным, 
приведет к изменению сигнала ошибки, что в конечном счете вызовет 
отклонение снаряда от направления на цель. При организации помехи, 
уводящей по дальности, излучается импульс, превосходящий по мощ¬ 
ности полезный импульс, отраженный от цели. В начальный момент 
этот импульс совпадает по времени с отраженным, а затем его задерж¬ 
ка плавно изменяется, благодаря чему строб дальности уводится и 
прием полезного отраженного сигнала прекращается. Возможна 
организация не только прицельной (по несущей частоте) ретрансля¬ 
ционной помехи, но также и ретрансляционной помехи на частотно- 
модулированной несущей или нескольких несущих частотах. 

В помехах, «заградительных» по модуляции, модулирующая функ¬ 
ция представляет собой квазидетерминированный или случайный 
процесс. И в том, и в другом случае модулирующий процесс может 
быть непрерывным или импульсным. Из помех, модулированных ква- 
зидетерминированным законом, наиболее распространена частотно- 
модулированная помеха. Закон модуляции может быть различным — 
синусоидальным, пилообразным и т. д. В частности, для организации 
заградительной помехи используется частотно-модулированный сигнал 
с большим индексом модуляции. При этом диапазон частот, в котором 
осуществляется радиопротиводействие, приблизительно равен удвоен-, 
ному значению девиации частоты. 

Значительную опасность могут представлять помехи с шумовой 
модуляцией. Шумовые помеховые сигналы являются наиболее универ¬ 
сальными среди всех возможных помеховых сигналов. Принципиально 
при достаточной мощности они дают возможность подавить радиоси¬ 
стему любого назначения с любым типом сигнала [70]*). 

Для подавления радиолиний с время-импульсной или частотно¬ 
импульсной модуляцией может использоваться хаотическая 
импульсная помеха (ХИП), представляющая собой после¬ 
довательность импульсов, появляющихся в случайные моменты вре¬ 
мени. 

Основными параметрами такой помехи являются амплитуда і/ лх , 
длительность т пх импульсов и среднее число импульсов в еди¬ 
ницу времени. Вероятность попадания определенного числа / импуль¬ 
сов помехи в произвольный временной интервал длительностью і 
обычно задается законом Пуассона 

Р(0 = <І!І ^ехр(-2 ПІ 0- (3.1.1) 

В зависимости от конкретного способа формирования шумовых помех 
в их спектрах может содержаться или отсутствовать дискретная составляющая 
на несущей частоте. 
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Пример воздействия хаотической импульсной помехи на радиолинию 
ВИМ-(ИВС)-АМ рассмотрен в гл. 4. 

Приведенный краткий обзор не исчерпывает, конечно, всего мно¬ 
гообразия возможных видов организованных помех. Более подробные 
сведения можно найти, например, в [70]. 

§ 3.2. РАСЧЕТ ПОМЕХОУСТОЙЧИВОСТИ РАДИОЗВЕНЬЕВ 

1. Основные определения 

Помехоустойчивость любой радиосистемы и, в том числе, той, кото¬ 
рая является звеном системы управления, можно определить как [101] 
...«способность сохранять при действии помех свои показатели качест¬ 
ва неизменными или изменяющимися лишь в небольших (допустимых) 
пределах». 

Различные помехи по-разному воздействуют на определенное ра¬ 
диозвено, поэтому необходимо оговаривать, для какой помехи (или сово¬ 
купности помех) определяется помехоустойчивость. В общем случае 
может оказаться необходимым дополнительно определить и режим ра¬ 
боты радиолинии (например, можно говорить о помехоустойчивости 
в паузе и помехоустойчивости в режиме приема полезного сигнала). 

При расчете помехоустойчивости радиозвеньев искажения, вызы¬ 
ваемые помехами, практически целесообразно разделить на два вида: 
«малые» (или нормальные) и «большие» (или аномальные). При «ма¬ 
лых» искажениях система остается работоспособной и выполняет по¬ 
ставленную задачу, а при «больших» — система оказывается неспо¬ 
собной выполнять задачу. Некоторые помехи могут вызывать как 
«малые», так и «большие» ошибки, другие — приводят только к ано¬ 
мальным ошибкам. Так, например, шумовая аддитивная помеха с ма¬ 
лой (по сравнению с мощностью сигнала) интенсивностью приводит 
к возникновению малых ошибок, по мере же увеличения интенсивности 
помехи искажения могут стать недопустимо большими (аномальными). 
Ретрансляционная помеха второго типа влияет иначе—при достаточ¬ 
но малой мощности она вообще не вызывает искажений, а при достиже¬ 
нии порога срабатывания приемника—сразу приводит к появлению 
аномальной ошибки. 

Для оценки помехоустойчивости необходимо количественно опре¬ 
делить, что понимается под неизменностью показателей качества (и ка¬ 
ких именно показателей) или каковы допустимые пределы изменения 
этих показателей, т. е., иными словами, задать критерий поме¬ 
хоустойчивости. Расчет воздействия помех на радиозвенья 
обычно базируется на аппарате теории вероятностей и случайных 
процессов, поэтому критерии помехоустойчивости являются статисти¬ 
ческими. При расчете помехоустойчивости радиозвеньев, как и вообще 
при расчете помехоустойчивости радиосистем, инженер должен исполь¬ 
зовать взаимодополняющие друг друга методы статистического ана¬ 
лиза и синтеза. Как известно, при постановке задачи анализа счи¬ 
таются заданными характеристики входных сигналов и помех 
и структура системы, а требуется определить некоторые характе- 
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ристики выходных процессов. При формулировке задачи синтеза за¬ 
даются свойства входных воздействий и требуемые характеристики 
выходных величин, а определяется структура системы. В конце кон¬ 
цов использование методов анализа и синтеза служит для создания 
более помехоустойчивых радиосистем, однако ни’ один из методов не 
дает возможности довести до конца проектирование радиосистемы с тре¬ 
буемыми характеристиками. При инженерном проектировании прихо¬ 
дится учитывать многие противоречивые требования, практически не 
поддающиеся формализации. Следовательно, приходится использовать 
опыт предыдущих разработок, метод аналогий, результаты испытаний, 
инженерную интуицию. После того, как определены все необходимые 
исходные данные, расчет помехоустойчивости радиозвеньев сводится 
к исследованию известными методами систем передачи или извлечения 
информации при воздействии помех [39, 42, 76, 77]. Основное внимание 
необходимо уделить определению критерия помехоустойчивости. Дей¬ 
ствительно, инженера-проектировщика должно интересовать качество 
работы не отдельных звеньев, а системы управления в целом. Критерий 
помехоустойчивости того или иного радиозвена должен вытекать из 
критерия качества системы в целом (см. гл. 9). При этом приходится 
преодолевать две основные трудности: первая из них обусловливается 
сложностью связи между общим критерием качества и критерием по¬ 
мехоустойчивости системы, вторая связана с тем, что известные, хо¬ 
рошо разработанные методы расчета могут оказаться непригодными для 
выбранного критерия. В итоге не удается получить окончательного 
решения, которое нужно инженеру. Для преодоления этих трудностей 
приходится прибегать к дополнительным упрощающим предположе¬ 
ниям. Подробнее эти вопросы рассматриваются далее. 
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В соответствии с данным ранее определением, «малыми» считают¬ 
ся ошибки, при которых система в целом выполняет свою задачу, на¬ 
пример при управлении следящего типа снаряд выводится в зону 
атаки с промахом, при котором обеспечивается поражение цели, или 
при управлении космическим аппаратом вектор промаха (см. гл. 2) 
не превышает заданной величины. При «малых» ошибках характери¬ 
стика качества системы, например промах, связана с ошибками радио¬ 
звеньев, как правило, линейными преобразованиями. Например, при 
корректирующем управлении КА вектор промаха через баллистиче¬ 
ские производные линейно связан с ошибками систем измерения траек- 
торных параметров или при следящем управлении вычисление диспер¬ 
сии промаха сводится к линейной фильтрации выходной ошибки радио¬ 
звена (см. гл. 1). 

В рассматриваемом случае плотности распределения ошибок чаще 
всего подчиняются нормальному закону. Таким образом, при анализе 
помехоустойчивости в условиях «малых» ошибок критерием помехо¬ 
устойчивости является или дисперсия (для систем корректирующего 
управления) или спектральная плотность (для систем следящего управ¬ 
ления) ошибок на выходе радиозвена. Определение этих величин сво- 



дится к рассмотрению совместного прохождения сигнала с помехой 
через приемный тракт радиосистемы. Примеры расчета для систем кос¬ 
мического комплекса даны в гл. 2, для радиосистем, работающих 
в контурах следящего управления, приводятся в следующих главах. 
Часто расчет ведется для естественной помехи, представляющей собой 
белый аддитивный гауссов шум. Для систем космического назначения 
(особенно работающих с дальними объектами) это обусловлено тем, что 
аддитивная шумовая помеха является главной (для ИСЗ может оказать¬ 
ся необходимым учет и организованных помех [7]). В системах сле¬ 
дящего управления снарядами, как правило, необходимо учитывать 
воздействие как естественных шумовых, так и организованных помех, 
однако поскольку естественные помехи присутствуют во всех случаях, 
необходимо производить расчет точности с учетом таких помех и для 
систем следящего типа, чтобы убедиться в том, что проектируемая ра¬ 
диолиния обеспечивает достаточно малые искажения. Кроме того, если 
организованная помеха представляет собой широкополосный (по срав¬ 
нению со спектром используемого сигнала) шум, то действие такой по¬ 
мехи можно учесть соответствующим увеличением спектральной плот¬ 
ности шума на входе приемника радиолинии, при этом все результаты, 
полученные для собственного шума, останутся справедливыми. К со¬ 
жалению, часто статистические свойства организованной помехи су¬ 
щественно отличаются от статистических свойств собственных шумов 
приемника, так что при расчете радиолинии действие организованных 
помех приходится учитывать особо. Строго говоря, при расчете ошибок 
необходимо учитывать одновременное воздействие на радиолинию 
организованных и естественных (аддитивных и модулирующих) по¬ 
мех. При этом, однако, статистические характеристики входной смеси 
оказываются настолько сложными, что получение окончательного 
решения встречает серьезные трудности. Поэтому практически по 
отдельности оцениваются ошибки, соответствующие помехам различ¬ 
ных видов, после чего определяется суммарная ошибка системы. 
Результаты такого приближенного расчета оказываются тем более пра¬ 
вильными, чем меньше суммарная ошибка. С практической точки 
зрения этот случай является как раз наиболее важным, так как систе¬ 
ма, не обеспечивающая высокой точности, вообще оказывается непри¬ 
годной для реализации. 


3. Анализ помехоустойчивости при наличии «больших» 

(аномальных) ошибок 

В случае «больших» ошибок, когда система не выполняет постав¬ 
ленной задачи, оценивать величину ошибки не имеет смысла. Доста¬ 
точно рассчитать вероятность возникновения такой ошибки. Для прак¬ 
тически пригодной системы вероятность аномальной ошибки должна 
быть достаточно малой. При действии естественных помех в правильно 
спроектированной системе всегда обеспечиваются малые ошибки. 
Поэтому рассмотрение аномальных ошибок должно проводиться в пред¬ 
положении действия организованной помехи. 
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Вероятность полного нарушения работы системы управления вслед¬ 
ствие организованных помех запишем в виде 

' Рпх Рорг Рх Рх Ра, (3.2. і ) 

где р орг — вероятность того, что радиопомеха вообще будет орга¬ 
низована; р% — условная вероятность того, что при организации 
помехи ее спектр будет перекрывать полосу пропускания приемного 
устройства; р х — условная вероятность того, что при организации 
помехи она поступит на вход приемника, в то время, когда возможно 
нарушение работы системы управления. Например, если в приемнике 
используется стробирование, то опасна лишь та помеха, которая дей¬ 
ствует одновременно со стробом, и т. д. Можно считать, что случайные 
события — попадание помехи в заданный частотный диапазон и попа¬ 
дание ее в заданный временной интервал статистически независимы; 
р а — условная вероятность того, что при осуществлении трех пере¬ 
численных выше событий мощность помехи на входе приемного уст¬ 
ройства будет превышать значение, достаточное для нарушения работы 
системы радиоуправления. 

Таким образом, вероятность нарушения работы радиосистемы 
зависит как от тактико-технических характеристик средств, применяе¬ 
мых при организации помехи (вероятности р 0рг , р%, р х ), так и от 
способности радиолинии противостоять помехе, если она воздействует 
на вход приемного тракта. В связи с этим под помехоустойчи¬ 
востью радиолинии целесообразно понимать вероятность 
того, что линия будет сохранять работоспособность при условии, что 
помеха данного вида действует на ее входе 


Руст 0 Ра)' 


(3.2.2) 


Безусловная вероятность того, что радиолиния сохранит свою рабо¬ 
тоспособность, называется помехозащищенностью ра¬ 
диолинии 


или 


Рзащ Рпх 


Рзащ 1 Рл Рх (1 Руст) Рорг 


ор: 


(3.2.3) 

(3.2.4) 


Помехозащищенность радиолинии, таким образом, может быть увеличе¬ 
на как за счет повышения ее помехоустойчивости, так и за счет умень¬ 
шения вероятностей рх и р х . Величина вероятности р орг , как уже от¬ 
мечалось, при проведении любой крупной операции практическшравна 
единице. Формула (3.2.4) может быть применена последовательно к 
каждой радиолинии (или радиоканалу), входящей в систему управле¬ 
ния. Таким способом можно установить наиболее слабое (в смысле по¬ 
мехозащищенности) звено системы. 

Перейдем к определению помехоустойчивости радиолинии. Со¬ 
гласно принятому определению (3.2.2) помехоустойчивость системы 
радиоуправления р уст можно записать в виде 


Руст Р . пх 



У 
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(3.2.5) 



где 


их 


фактическое значение средней мощности помехи на входе 


приемника радиолинии системы управления; Р пх 0 — критическое зна¬ 
чение этой мощности, при котором нарушается работа системы управ¬ 
ления. Символ р [ ] означает вероятность выполнения соответствую¬ 

щего неравенства. 

Выполнение условия Р пх ^ Р пх 0 в течение всего процесса наве¬ 
дения не является обязательным. Необходимо только, чтобы это усло¬ 
вие выполнялось на определенных участках траектории снаряда, на 
которых нарушение работы системы управления приведет к непораже- 
нию цели. Такие участки траектории можно установить только для 
конкретной задачи. 


Фактическое значение средней мощности мешающего сигнала в фор¬ 
муле (3.2.5) зависит от дальности между снарядом и источником помех, 
мощности передатчика помех, направленности передающей антенны 
(направленность, в частности, зависит от возможности осуществления 
при организации помех слежения за снарядом по угловым координа¬ 
там), количества передающих установок, которое может быть исполь¬ 
зовано для организации помех, характеристики направленности при¬ 
емной антенны радиолинии системы управления и условий распростра¬ 
нения радиоволн. 

Значение критической мощности Р пх 0 зависит от мощности полез¬ 
ного сигнала, метода модуляции, способа приема и других характе¬ 
ристик радиолинии, а также от характеристик всей системы радиоуп¬ 
равления в целом, в частности, от полосы пропускания контура управ¬ 
ления и наличия нелинейностей. С другой стороны, значения крити¬ 
ческой мощности Р пх0 будут различными для помех разных видов. В об¬ 
щем случае можно считать, что наименьшее значение критическая мощ¬ 
ность будет иметь при воздействии помехи, характеристики которой 
близки к характеристикам полезного сигнала. В предыдущем парагра¬ 
фе уже отмечалось, что наиболее опасной является ретрансляционная 
помеха, имитирующая полезный сигнал радиолинии. Помехоустойчи¬ 
вость линии по отношению к помехам такого рода называется «имито- 
стойкостью» линии. 


При использовании соотношения (3.2.5) следует учитывать осо¬ 
бенности работы радиолинии с дискретным излучением сигнала. 

При дискретном излучении помеха может воздействовать на при¬ 
емник и во время паузы. Воздействие помех в паузе может быть причи¬ 
ной возникновения ложных сообщений. Действие помехи во время 
приема сигнала может привести к подавлению или искажению сооб¬ 
щения. Значение критической мощности, а следовательно, и помехо¬ 
устойчивость при наличии и в отсутствие сигнала в общем случае бу¬ 
дут различными. 

Абсолютное значение критической мощности помех Р пхо при на¬ 
личии сигнала будет зависеть от мощности сигнала Р е . В паузе для 
того, чтобы помеха могла стать причиной образования ложного сооб¬ 
щения, ее амплитуда должна превысить порог чувствительности при¬ 
емника Роп- Величина Р оп выбирается такой, чтобы в процессе работы 
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минимально возможная амплитуда полезного сигнала была выше это¬ 
го порога. 

Иногда оказывается достаточным помехоустойчивость радио¬ 
линии с дискретным излучением рассматривать только при наличии 
сигнала. Так, при определенных параметрах полезного сигнала основ¬ 
ное значение может иметь эффект подавления сигнала шумовой поме¬ 
хой. С вероятностью образования ложных сигналов в этих условиях 
можно не считаться. Однако при анализе воздействия на такие радио¬ 
линии и радиоканалы ретрансляционных помех или хаотических 
импульсных помех с небольшими значениями коэффициентов заполне¬ 
ния 2 ПХ т пх 1, наоборот, может оказаться достаточным рассмотрение 
помехоустойчивости только в паузе, так как вероятность подавления 
сигнала помехой в этом случае будет пренебрежимо мала. Подобная 
ситуация может иметь место, например, в линиях ВИМ-(ИВС)-АМ 
(см. гл. 4). В общем же случае необходимо учитывать, что одна и та 
же помеха будет эффективно воздействовать на систему управления 
как в паузе, так и при наличии сигнала. 

Для того, чтобы провести расчет радиозвена при действии боль¬ 
ших помех, необходимо конкретизировать содержание термина «нару¬ 
шение работы» системы. В различных случаях используются разные 
определения: например, прием хотя бы одной (или группы) ложных 
команд, увеличение дисперсии ошибки на выходе радиозвена больше 
некоторой заданной величины, снижение коэффициента передачи радио¬ 
звена из-за помех до некоторого заданного значения и т. д. После того, 

как критерий установлен, можно вычислить величину Р пх 0 , а затем 
определить помехоустойчивость звена. 

4. Использование методов теории оптимальных систем 
при расчете помехоустойчивости радио звеньев 

Известно [41,76, 77], что для заданного метода модуляции сущест¬ 
вует оптимальный способ приема, при котором обеспечивается макси¬ 
мальная, так называемая потенциальная помехоустойчивость в отно¬ 
шении заданной помехи. Более высокая помехоустойчивость, в прин¬ 
ципе, получена быть не может. Нахождение системы, обеспечивающей 
потенциальную помехоустойчивость, называется оптимальным синте¬ 
зом. 

Использование методов теории оптимальных систем предполагает 
прежде всего наличие критерия оптимальности, т. е. признака, по ко¬ 
торому одной системе отдается предпочтение перед другими. Однако 
именно при постановке задачи оптимального синтеза наиболее полно 
проявляются трудности с формулировкой критерия, о которых гово¬ 
рилось ранее. Обычно качество радиосистем оценивается степенью от¬ 
личия оценки сообщения от истинного сообщения, в частности, вели¬ 
чиной среднеквадратической ошибки оценки сообщения. Именно для 
критериев такого типа и приспособлено большинство известных мето¬ 
дов синтеза. Для радиозвена, работающего в контуре управления, при¬ 
менение такого критерия в общем случае является неоправданным. 
Действительно, если иметь в виду, скажем, контур управления следя- 
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щего типа, то проектировщика интересует не высокая точность сооб¬ 
щения на выходе радиосистемы, а малый промах снаряда. Остальные 
звенья контура также оказывают существенное влияние на результи¬ 
рующую точность наведения (промах). Строго говоря, необходимо син¬ 
тезировать контур управления как единое целое. При таком подходе 
сообщение — это тот параметр (или параметры) кинематичес¬ 
кой траектории, по которому осуществляется управление. Изменение 
этого параметра во времени обусловлено изменением параметров дви¬ 
жения цели, а его физическая природа и конкретный вид временной 
зависимости (при данной траектории цели) определяется выбранным 
методом наведения. Оценка сообщения — это тот же параметр, соот¬ 
ветствующий фактической траектории снаряда. Радиозвено, 
входящее в контур, является по сути дискриминатором, на выходе ко¬ 
торого образуется сигнал, пропорциональный рассогласованию меж¬ 
ду сообщением и его оценкой. Остальные звенья контура являются 
сглаживающими цепями. Практически (при условии высокой резуль¬ 
тирующей точности) синтез такой системы может быть разбит на два 
этапа — синтез оптимального дискриминатора (он должен обеспечить 
максимальное отношение мощности полезного сигнала рассогласова¬ 
ния к спектральной плотности выходного шума) и синтез линейных 
сглаживающих цепей [6]. Решение подобной задачи может быть полу¬ 
чено методами так называемой «нелинейной фильтрации». Однако для 
рассматриваемого случая синтеза структуры контура наведения при¬ 
менение этих методов (достаточно сложных) наталкивается на допол¬ 
нительные трудности. Во-первых, методы нелинейной фильтрации ба¬ 
зируются на критерии минимума среднеквадратического отличия мгно¬ 
венного значения оценки от текущего значения сообщения, но для си¬ 
стемы управления более логично минимизировать не мгновенные от¬ 
клонения параметра фактической траектории снаряда от соответствую¬ 
щих параметров кинематической траектории, а промах, являющийся 
некоторым интегралом от траектории снаряда. Во-вторых, при неко¬ 
торых методах управления радиозвено является настолько сложным 
(например, при КРУ оно включает в себя радиовизир снаряда, радио¬ 
визир цели и командную радиосистему), что практически не остается 
надежды получить решения задачи даже при использовании стандарт¬ 
ных критериев. Наконец, синтез систем необходимо проводить при 
условии, что структура некоторых звеньев задана (например, структу¬ 
ра кинематических звеньев определяется выбранным методом наведе¬ 
ния и не может изменяться). 

По существу, все сказанное относится и к системам корректирую¬ 
щего радиоуправления (системам управления КА). Получить связь 
между точностными характеристиками радиосистемы, входящей в кон¬ 
тур управления, и показателями качества системы в целом возможно 
только с помощью методов моделирования (см. гл. 9). Однако, практи¬ 
чески оказывается, что при высокой результирующей точности системы 
управления достаточно синтезировать радиозвено (или часть радио¬ 
звена) в смысле обычных критериев точности воспроизведения сообще¬ 
ния. При этом будет приблизительно обеспечиваться оптимальность 
системы в целом. После того как построен критерий, методы теории 
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оптимальных систем (по крайней мере, в принципе) позволяют полу¬ 
чить структуру оптимальной системы в виде совокупности операций над 
входным сигналом, обеспечивающей потенциальную помехоустойчи¬ 
вость. 

Однако, несмотря на значительное развитие в последние годы тео¬ 
рии оптимальных методов приема, расширение класса задач и исполь¬ 
зуемых методов, инженерное проектирование радиоустройств не мож- 
жет быть сведено к математическому синтезу в рамках теории опти¬ 
мальных систем. Это связано прежде всего с тем, что при практическом 
проектировании инженеру приходится учитывать большое число до¬ 
полнительных требований, не учитываемых математической теорией. 
Далее, методы теории оптимальных систем развиты, в основном, для 
помех типа, нормального шума*). Большинство же организованных по¬ 
мех, которые в ряде задач могут быть основными, не являются нор¬ 
мальными. Если бы даже удалось получить оптимальную структуру 
для помехи какого-то одного вида, изменение характеристики помехи 
неизбежно вызвало бы необходимость изменить структуру оптимальной 
системы. Одна из главных трудностей расчета воздействия на радио¬ 
линию организованной помехи состоит как раз в том, что неизвестно, 
помеху какого рода следует ожидать. 

Для инженера оказывается более существенным методами теории 
оптимальных систем определить предельные (потенциальные) точности 
систем для сравнения их с точностями реальных систем, структура ко¬ 
торых выбирается с учетом действия помех различных видов, а также 
всевозможных дополнительных требований, накладываемых на систе¬ 
му в целом. При сравнении потенциальных точностей с реальными 
очень удобными оказываются методы, позволяющие (в случае высокой 
точности оценок) находить величину дисперсии оптимальной оценки 
без нахождения структуры оптимальной системы (последнее часто сде¬ 
лать невозможно). Так, при оптимальной оценке постоянного во вре¬ 
мени параметра х сигнала Ц х (() на фоне белого шума со спектральной 
плотностью О ш справедлива формула [76] 



(3.2.6) 


где Т — время наблюдения сигнала. 

Формулой (3.2.6) можно пользоваться и в том случае, когда~пара- 
метр х , подлежащий оценке, медленно меняется во времени. При этом 
интервал наблюдения Т необходимо выбирать порядка времени корре¬ 
ляции процесса х. Сравнивая точность, полученную по формуле (3.2.6), 
с точностью реальной системы, можно определить величину проигры¬ 
ша по дисперсии и определить, имеется ли принципиальная возмож- 


*) Направления, связанные с поисками методов синтеза при помехах, отлич¬ 
ных от нормальных, еще не приобрели стройности и законченности, способствую¬ 
щих внедрению их в инженерную практику. 
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ность повысить точность реальной системы (если это необходимо по 
техническому заданию). 

Если же методами теории оптимальных систем удается получить 
и сами алгоритмы оптимальной обработки, то полученные результаты 
могут использоваться при построении реальных систем. 


§ 3.3. СПОСОБЫ ПОВЫШЕНИЯ ПОМЕХОЗАЩИЩЕННОСТИ СИСТЕМ 

РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 


В предыдущем параграфе отмечалось, что помехозащищенность 
радиосистемы может быть увеличена как за счет повышения помехо¬ 
устойчивости (т. е. способности системы противостоять действию поме¬ 
хи, если она организована), так и за счет мер, затрудняющих против¬ 
нику организацию помехи. Так, значения вероятностей рь р х , р а 
в формуле (3.2.4) в значительной мере определяются возможностью 
противника обнаружить сам факт работы радиосредств системы управ¬ 
ления. 

Своевременное обнаружение радиоизлучения и определение его 
параметров может привести к резкому увеличению вероятностей, оп¬ 
ределяющих р их . Поэтому при проектировании радиосистем управле¬ 
ния принимают специальные меры для обеспечения скрытности, 
которую можно определить как вероятность того, что работа радио¬ 
системы осталась необнаруженной (р скр ). Скрытность излучения так 
же, как и помехоустойчивость, в общем случае будет различной для 
различных радиолиний системы управления. При этом может оказать¬ 
ся, что менее помехоустойчивые радиолинии будут обладать более вы¬ 


сокой скрытностью, поскольку средства, увеличивающие скрытность, 
могут одновременно уменьшать помехоустойчивость и наоборот. 

В общем случае для повышения скрытности передачи могут быть 
использованы частотные, пространственные, амплитудные и временное 
методы. 

Увеличение помехозащищенности системы может достигаться не 
только за счет совершенствования радиоаппаратуры, тактики ее при¬ 
менения и выбора наилучшей формы сигнала, но и за счет ряда мер 
чисто системного характера. Например, р орг может быть уменьшена, 
если при проведении операции использовать специальные управляемые 
снаряды для уничтожения станций помех (см. гл. 9). 

Частотные методы могут быть реализованы двумя путя¬ 
ми: во-первых, использованием узкополосных сигналов с частой сменой 
рабочих волн и, во-вторых, использованием широкополосных, в част¬ 
ности, псевдошумовых сигналов. Во втором случае обнаружение сиг¬ 
нала противником затрудняется тем, что мощность сигнала в полосе 
разведывательного приемника оказывается значительно ниже мощности 
шума. 

Пространственные методы заключаются в примене¬ 
нии узконаправленных передающих антенн, чтобы при соответствую¬ 
щих траекториях наведения мощность сигнала в месте расположения 
разведывательных радиоприемных устройств оказывалась бы меньше 
их возможной чувствительности. 
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Амплитудные методы основаны на уменьшении мощности 
сигнала на входе разведывательных приемников путем снижения излу¬ 
чаемой мощности полезного сигнала до соответствующей величины. 

К временным методам прежде всего следует отнести ди¬ 
скретное непериодическое излучение кратковременных посылок полез¬ 
ного сиТнала. При применении такого способа скрытность может быть 
оценена следующим образом. Пусть в системе организации прицель¬ 
ной помехи используется разведывательный приемник, последователь¬ 
но просматривающий заданный диапазон частот (т. е. приемник пано¬ 
рамного типа). Если излучение радиолинии происходит дискретными 
непериодическими посылками, то обнаружение ее работы таким прием¬ 
ником, а следовательно, и создание прицельной помехи можно рассмат¬ 
ривать как случайное событие. 

Выясним некоторые факторы, от которых будет зависеть значе¬ 
ние вероятности этого события. Пусть длительность одиночной посылки 
сигнала по сравнению с временем просмотра диапазона разведыватель¬ 
ным приемником ничтожно мала и за время одного просмотра излучает¬ 
ся не более одной посылки сигнала. Тогда при непрерывной работе раз¬ 
ведывательного приемника вероятность обнаружения одиночной посыл¬ 
ки сигнала р х обн (при условии достаточной мощности) будет 

Рі обн ^ 4^"* (3.3Л) 

^пн 

где А/ п п — полоса пропускания разведывательного приемника; 
Р пн — ширина просматриваемого диапазона, причем А/ пп Вн¬ 
если за время наведения излучается А с посылок сигнала, то, 
считая, что обнаружение отдельных посылок — события взаимно¬ 
независимые, получаем 

Ры обн = 1 — (і — А р ПП | с , (3.3.2) 

где рм обн — вероятность обнаружения хотя бы одной из N с посылок, 
т. е. вероятность обнаружения работы радиолинии за время наведения. 
Поскольку можно считать 


имеем 




Ры обн 



А/п д 

Р пн 


и, следовательно, скрытность излучения будет 


Р скр 


^пн 


(3.3.4) 


Когда число отдельных посылок полезного сигнала (например, ко¬ 
манд управления) за время наведения невелико, то вероятность свое¬ 
временного обнаружения работы радиолинии становится весьма малой, 
а скрытность излучения — большой. Если же в разведывательной 
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приемной установке применяется поиск не только по частоте, но и по 
направлению, то вероятность обнаружения работы радиолинии будет 
еще меньше. 

Другим примером обеспечения скрытности является способ, ос¬ 
нованный на применении маскировочных излучений. При этом в состав 
аппаратуры пункта управления должно входить не одно, а пере¬ 
дающих устройств, работающих на разных рабочих волнах, причем 
передача сообщения осуществляется на одной из этих волн. 

Большое практическое значение могут иметь комбинированные 
методы повышения скрытности, основанные на использовании комби¬ 
наций из частотных, пространственных, амплитудных и временньіх ме¬ 
тодов. 

Если даже противник и обнаружил факт работы радиолинии, то 
возможность организации достаточно эффективной (с точки зрения 
противника) помехи зависит еще и от того, насколько точно он может 
определить параметры сигнала подавляемой радиолинии. Соответст¬ 
вующим выбором сигналов и методов работы (организации излучения) 
в радиолинии можно затруднить противнику эту задачу. Ранее уже 
отмечалось, что наиболее опасной является ретрансляционная помеха. 
При успешной ее организации противник может полностью изменить 
смысл передаваемой команды и захватить управление объектом. Ве¬ 
роятность организации такой помехи зависит от того, сумеет ли про¬ 
тивник расшифровать смысловое содержание передаваемых сообщений. 
Для характеристики того, насколько данная система кодов (шифров) 
устойчива к расшифровке, вводится понятие криптостойкос- 
т и. Криптостойкость может быть определена как вероятность того, 
что противник не сможет расшифровать смысловое содержание пере¬ 
даваемой информации (за заданное время) и поэтому не получит дан¬ 
ных для организации помехи, наиболее опасной в смысловом отношении. 

Для повышения криптостойкости радиолинии должны использо¬ 
ваться достаточно сложные сигналы, в частности широкополосные 
[7]. Другой метод повышения криптостойкости состоит в смене пара¬ 
метров шифрации полезного сигнала и методов передачи сообщения, 
используемых в радиолинии. 

Как говорилось ранее, увеличение помехозащищенности, может 
быть достигнуто выбором соответствующих структур и режимов рабо¬ 
ты системы, формы сигнала и методов его обработки. Так, действенной 
мерой повышения имитостойкости линии (помехоустойчивости в отно¬ 
шении имитационных помех) оказывается применение канала с инфор¬ 
мационной обратной связью [7]. При этом информация о приеме команды 
передается на передающий пункт. Если полученная команда была пе¬ 
редана противником, то на приемный пункт поступит информация, 
в то время как команда в действительности не передавалась. На пункте 
передачи будет сформирована и передана на приемный пункт команда 
«стирание». 

При выборе формы сигнала необходимо принимать во внимание то, 
что методы модуляции для радиозвеньев системы управления нельзя 
выбирать произвольно, в отрыве от выполняемых звеном функций, 
а некоторые методы модуляции при определенных условиях нельзя 
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использовать вообще. Так, например, метод кодово-импульсной моду¬ 
ляции, представляющий собой один из наиболее помехоустойчивых ме¬ 
тодов, нельзя применить в радиоканалах теленаведения или само¬ 
наведения. Такой метод модуляции может использоваться в радиока¬ 
налах связного типа (командные радиолинии, радиотелемеханические 
каналы и радиоканалы передачи данных). Следует учитывать при 
этом, что применение в радиоканалах связного типа широкополосных, 
методов модуляции, при которых обеспечивается эффективное подав¬ 
ление собственных шумов приемника, может оказаться невыгодным при 
наличии нелинейных элементов, так как при широкой полосе радио¬ 
приемного устройства облегчается проникновение организованных по¬ 
мех. Примером этого является наличие подавления при частотной мо¬ 
дуляции. Вместе с этим, относительно невыгодный по помехоустойчи¬ 
вости метод амплитудно-импульсной модуляции находит применение 
в радиоканалах визирования снаряда и цели, а также в каналах радио¬ 
теленаведения и самонаведения. Подобное обстоятельство объясняется 
тем, что применение амплитудно-импульсной модуляции при опреде¬ 
ленных условиях существенно упрощает аппаратуру управления, поз¬ 
воляя получить максимальную ее мобильность и надежность. 

Весьма эффективной мерой повышения помехоустойчивости в си¬ 
стемах передачи информации является использование широкополос¬ 
ных (в частности, псевдослучайных) сигналов. Степень широкополос- 
ности определяется базой сигнала — произведением длительности 
сигнала на эффективную ширину спектра. Это произведение может до¬ 
стигать величины нескольких тысяч. Допустим, что противник органи¬ 
зует шумовую прицельную помеху, при этом ширина спектра помехи 
приблизительно равна полосе приемника. Известно [45, 46], что после 
«сжатия» сигнала с помощью согласованного фильтра выходное отно¬ 
шение сигнал/шум определяется отношением энергии сигнала к спект¬ 
ральной плотности шума. Таким образом, для того, чтобы обеспечить 
одинаковое отношение сигнал/шум на выходе при одинаковой энергии 
полезных сигналов, необходимо обеспечить одинаковую спектральную 
плотность шума, следовательно, с расширением спектра полезного сиг¬ 
нала противнику придется увеличивать полную излучаемую мощность 
помехи. Если противник использует помеху, спектр которой существен¬ 
но уже спектра полезного сигнала, то благодаря декорреляции помехи 
в согласованном фильтре, отношение сигнал/шум на выходе умень¬ 
шается по сравнению со входным отношением в число раз, равное ба¬ 
зе сигнала. 

При выборе способа обработки сигнала, разумеется, желательно 
было бы сделать ее по возможности близкой к оптимальной. Однако 
из-за трудностей, о которых шла речь, решить задачу оптимального 
синтеза часто не удается. С другой стороны, если с инженерной точки 
зрения проанализировать имеющиеся оптимальные решения, то мож¬ 
но заметить, что принцип построения оптимальной системы заключается 
в максимальном использовании любых отличий в структурах полезно¬ 
го сигнала и помехи. При использовании аппарата оптимального син¬ 
теза это получается формально, в результате решения некоторых урав¬ 
нений. Однако, если удается (не проводя синтеза) заметить некоторое 
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различие в структурах сигнала и помехи (по спектру, по времени су¬ 
ществования и т. д.), то эти различия необходимо использовать и при 
этом можно утверждать, что обработка будет приближаться к опти¬ 
мальной. На этом принципе основаны инженерные методы построения 
систем выделения (или селекции) сигнала на фоне шума. 

Рассмотрим основные способы, обеспечивающие селекцию сигнала 
от помехи. Все эти методы базируются на использовании тех или иных, 
заранее известных различий между полезным сигналом и помехой, хотя 
статистические характеристики помех полностью неизвестны и строгая 
постановка задачи оптимального синтеза вообще невозможна. При лю¬ 
бом методе модуляции часть параметров модулированного сигнала на 
приемном конце радиолинии известна (например, несущая частота, 
ширина спектра сигнала й т. д.). Основываясь только на таких заранее 
известных параметрах, можно осуществить селекцию сигнала и обеспе¬ 
чить определенную защиту паузы. Методы селекции сигнала можно 
разделить на частотные, временные, амплитудные и пространственно¬ 
поляризационные. 

Частотная селекция состоит в предельно возможном 
(до полосы частот, занимаемой сигналом) сужении полосы пропуска¬ 
ния входной линейной части радиоприемного устройства. Сужение этой 
полосы при широкополосной помехе приведет к уменьшению мощности 
мешающего сигнала, проникающего в приемник. В результате при 
постоянной мощности полезного сигнала будет увеличиваться отноше¬ 
ние сигнал/помеха на выходе приемника. Применение частотной се¬ 
лекции позволит также улучшить защиту паузы за счет общего сниже¬ 
ния мощности помех, проникающих в радиоприемное устройство. 

Практически при сужении полосы пропускания входной части 
приемника требуется одновременно повышать стабильность частот 
генераторов передающих устройств и гетеродинов приемников, а также 
точно компенсировать допплеровский сдвиг частоты. 

Временная селекция может быть использована в ра¬ 
диолиниях с дискретным излучением полезного сигнала в тех случаях, 
когда помеха и сигнал поступают на вход приемника в разное время. 
Эту селекцию можно осуществить двумя методами. 

1. Методы непосредственной временной селекции сигнала. Сюда 
относятся различные методы, позволяющие отделить импульсный сиг¬ 
нал от импульсной помехи на основе контроля его длительности, при 
этом выделяются только те импульсы, длительность которых лежит 
в определенных пределах. 

2. Методы, действие которых основано на запирании радиоприем¬ 
ного устройства в паузах между отдельными посылками полезного 
сигнала. При использовании этой группы методов селекция осуществ¬ 
ляется путем контроля времени появления на входе приемника полез¬ 
ного и мешающего сигналов, причем отрезок времени, в течение кото¬ 
рого может появиться полезный сигнал, должен быть заранее известен. 

Благодаря временной селекции уменьшается вероятность образое 
вания помехой ложных сигналов в паузе. Таким образом, применени- 
временной селекции является одним из возможных средств защиты 
паузы. 
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Следует отметить, что при использований непосредственной вре¬ 
менной селекции вероятность подавления сигнала помехой может воз¬ 
расти, так как если в результате воздействия помехи длительность 
импульса сигнала изменится, то при определенных условиях этот им¬ 
пульс через радиоприемное устройство не пройдет. 

Амплитудная селекция позволяет отделить полез¬ 
ный сигнал от мешающего с помощью контроля разницы амплитуд 
этих сигналов. Принцип работы подобных схем заключается в том, что 
все сигналы, амплитуда которых отлична (например, меньше) от ам¬ 
плитуды полезного сигнала, не должны проходить через определенный 
каскад приемника. 

Поляризационная селекция основана на том, что 
антенная система приемной части радиолинии строится таким образом, 
что принимаются радиоволны, поляризованные в какой-то определен¬ 
ной плоскости. 

Кроме того, могут использоваться комбинированные методы се¬ 
лекции, представляющие собой сочетание нескольких перечисленных 
выше методов. 

В заключение заметим, что существует еще один путь повышения 
помехоустойчивости, который позволяет улучшить защиту системы 
радиоуправления от любых возможных видов организованных помех. 
Этот путь заключается в снижении фактических значений отношения 
помеха/сигнал (при наличии сигнала) или отношения помеха/порог 
чувствительности (в паузе) на входе радиоприемного устройства. Прак¬ 
тически уменьшение этих отношений достигается увеличением мощнос- 
сти полезного сигнала на входе приемника, увеличением коэффициента 
пространственной селекции сигнала от помехи и использованием таких 
средств, применение которых может быть причиной снижения мощности 
помехи на входе приемника. Так, например, этого можно достигнуть 
уменьшением отражающей поверхности управляемого снаряда, при 
этом автоматическое слежение по угловым координатам за таким сна¬ 
рядом с помощью радиолокационной станции может оказаться невоз¬ 
можным. Тогда в устройствах помех потребуются ненаправленные пе¬ 
редающие антенны, в результате чего мощность помехи уменьшится. 
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Командное радиоуправление применяется для широкого класса 
летательных аппаратов. 

В системах командного радиоуправления команды вырабатыва¬ 
ются на пункте управления и передаются на ЛА по командной радио¬ 
линии. 

В системах управления снарядами с помощью радиокоманд обес¬ 
печивается наведение снаряда по заданной траектории и выполнение 
разовых операций (перевод снаряда в режим самонаведения, аварийный 
подрыв и т. п.). В комплексах космических аппаратов радиокоманды 
используются для корректирующего управления движением центра 
масс КА и управления работой различной бортоЕой аппаратуры. 

При формировании команд управления траекторией полета ЛА 
используются данные, полученные с помощью визиров (средств наблю¬ 
дения за ЛА и целями). 

Различают следующие системы командного радиоуправления (см. 
гл. 1): КРУ-І; КРУ-Н и КРУ-ІІІ. В системах КРУ-І визир цели раз¬ 
мещается на пункте управления, в системах КРУ-І I — на борту ЛА. 
Функциональные схемы систем КРУ-І и КРУ-І I приведены соответст¬ 
венно на рис. 1.12 и 1.13. 

Средства визирования цели, которые применяются в системах 
КРУ-І и КРУ-І I, могут существенно отличаться друг от друга.. 
В системах КРУ-І основным типом визира цели является активная ра¬ 
диолокационная станция. В системах КРУ-І I в качестве визира цели 
можно использовать радиолокационные, телевизионные, оптические 
и тепловые (инфракрасные) устройства. Применение телевизионной 
камеры на борту ЛА повышает эффективность участия оператора в ре¬ 
шении задачи селекции целей, поскольку телевизионное изображение 
является более наглядным и информативным, чем радиолокационное 
изображение. 

В системах КРУ-І и КРУ-ІІІ средства визирования летательного» 
аппарата размещаются на пункте управления. Эти средства работают,, 
как правило, в диапазоне сверхвысоких частот с использованием сиг¬ 
налов активного ответа, что повышает дальность действия таких ви¬ 
зиров и точность измерений координат ЛА. 

В системах следящего управления снарядами находят применения' 
радиовизиры снаряда, которые представляют собой радиолокационные 
станции с активным ответом. Для определения координат космичес- 
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кого аппарата используются различные системы траекторных измере¬ 
ний (см. гл. 2). 

Требования к дальности действия визиров, составу измеряемых 
величин и точности измерений зависят от назначения системы. 

В системах корректирующего радиоуправления КА необходимо 
оценить с высокой точностью либо значения начальных условий для 
определенного момента времени, либо значения параметров орбиты. 
Результаты первичных радиотехнических измерений здесь обраба¬ 
тываются (вторичная обработка) в течение достаточно длительных ин¬ 
тервалов времени (см. гл. 2). В итоге необходимые при очень больших 
дальностях высокие точности оценок обеспечиваются при технически 
реальной точности первичных радиотехнических измерений. 

В системах управления снарядами визиры цели, как правило, 
должно обеспечивать непрерывное получение оценок параметров дви¬ 
жения в реальном масштабе времени (следящие оценки). Поскольку 
дальности в таких системах относительно невелики, то получение тре¬ 
буемых оценок с необходимой точностью технических трудностей 
обычно не вызывает. 

В состав системы командного радиоуправления входят также вы¬ 
числительные средства, размещаемые на пункте управления. Эти 
средства предназначаются для выполнения различных математических 
и логических операций, связанных с управлением ЛА. 


§ 4.2. ОСНОВНЫЕ СВЕДЕНИЯ О КОМАНДНЫХ РАДИОЛИНИЯХ 
1. Виды радиокоманд и командных радиолиний 

По условиям исполнения различают два класса радиокоманд: 

— команды в реальном масштабе времени, которые исполняются 
сразу после приема их на борту ЛА; 

— команды временных программ, которые предварительно за¬ 
писываются в бортовое запоминающее устройство и исполняются в за¬ 
данный момент времени по сигналу бортового программно-временного 
устройства или по дополнительной команде, переданной с пункта уп¬ 
равления. 

В зависимости от характера передаваемой информации, радио¬ 
команды подразделяются на количественные и функцио¬ 
нальные. Количественные Команды представляют собой числовые 
величины, которые в общем случае могут принимать положительные 
и отрицательные значения. Функциональные команды используются 
для выполнения различных служебных операций, например для мно¬ 
гократного или однократного включения (выключения) различных бор¬ 
товых устройств. Если функциональная команда должна быть переда¬ 
на только один раз, она называется разовой командой. 

Количественные команды бывают аналоговыми и цифро¬ 
выми. Величина аналоговой команды х а может принимать любые 
значения в заданных пределах х мшт -4- х макс . Для цифровой команды 
х ц имеется набор нз N дискретных значений (уровней) х (і = 1, 2, 

.., А), которые отличаются между собой на фиксированные, в общем 
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случае неравные приращения Ак ц 






При формировании аналоговых команд на пункте управления ис¬ 
пользуется счетно-решающий прибор или различные датчики (в случае 
ручного управления). Цифровые команды могут вырабатываться с по¬ 
мощью ЭЦВМ или получаться в результате преобразования аналого¬ 
вых команд в цифровые. В последнем случае предварительно выпол¬ 
няются временная дискретизация и квантование (дискретизация по 
уровню) аналоговых команд. На выходе КРЛ может осуществляться 


обратное преобразование команд из цифровой формы в аналоговую. 

Цифровые команды передаются по КРЛ в дискретные моменты 
времени. Передача аналоговых команд может осуществляться как 
непрерывно, так и дискретно во времени. В последнем случае непре¬ 
рывные (по уровню и во времени) аналоговые команды перед передачей 
по КРЛ подвергаются временной дискретизации, т. е. производится пе¬ 
редача выборочных значений таких команд. 

г Для команд, передаваемых в дискретные моменты времени, раз¬ 
личают периодический (синхронный) и неперио¬ 
дический (асинхронный) режимы передачи. 
Характерной особенностью асинхронного режима является случайная 
величина временных интервалов между моментами начала передачи 
отдельных команд, причем применяется как передача со свободным 
доступом, так и передача с ограниченным доступом в радиолинию. При 
ограниченном доступе каждая последующая команда может быть пере¬ 
дана только после того, как закончится передача предыдущей команды. 

В зависимости от вида команд, передаваемых по каналам КРЛ, 
различают цифровые, аналоговые и комбиниро¬ 
ванные радиолинии. В комбинированных КРЛ имеются 
цифровые и аналоговые каналы. 

Командные радиолинии представляют собой многоканаль¬ 
ные радиолинии, которые обеспечивают передачу команд, адре¬ 
сованных тем или иным получателям (исполнителям) команд. В общем 
случае одна и та же КРЛ используется для одновременной работы с не¬ 
сколькими летательными аппаратами, поэтому будем различать внеш¬ 
ние и внутренние адреса команд. Внешний адрес 
команды определяет летательный аппарат, на который должна по¬ 
ступать переданная команда. Внутренний адрес команды обозначает 
устройство в составе бортовой аппаратуры, которое является исполни¬ 
телем данной команды. 


2. Обобщенная функциональная схема КРЛ 

Рассмотрим обобщенную функциональную схему командной ра¬ 
диолинии (рис. 4.1). На выходе источников (датчиков) команд обра¬ 
зуется совокупность командных сообщений и к с {і) в виде непрерыв¬ 
ных или дискретных электрических сигналов. Кодирующие устройства 
командных сигналов осуществляют преобразование исходных сооб¬ 
щений в* кодированные сигналы и к д (/), которые затем объединяются 
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Рис. 4.1. Обобщенная функциональная схема командной радиолинии. 



















в устройстве уплотнения каналов. На это устройство поступают также 
кодированные сигналы синхронизации и с с (/), которые передаются по 
КРЛ совместно с информационными (командными) сигналами. Синхро¬ 
низирующие сигналы используются и непосредственно в передающем 
тракте для обеспечения необходимой временной последовательности 
преобразований командных сигналов. Генератор синхронизирующих 
сигналов иногда подстраивается по сигналам точного времени $ т в (/). 

На выходе устройства уплотнения каналов образуется модули¬ 
рующий групповой низкочастотный сигнал (видеосигнал) и м (і), ко¬ 
торый поступает на вход передатчика. Совокупность устройств, обеспе¬ 
чивающих формирование сигнала и м (1), образует аппаратуру кодиро¬ 
вания и уплотнения каналов. 

Передатчик содержит генератор несущего колебания 5 Н (/), мо¬ 
дулятор и усилитель мощности. Несущее колебание модулируется сиг¬ 
налом и м (і) по амплитуде (АМ), частоте (ЧМ) или фазе (ФМ). На вы¬ 
ходе передатчика образуется радиосигнал (/), который поступает 
затем в передающую антенну. 

В процессе распространения радиоволн по каналу радиосвязи па¬ 
раметры радиосигнала испытывают регулярные и случайные измене¬ 
ния. В частности, при изменении расстояния между пунктом управле¬ 
ния и летательным аппаратом изменяется амплитуда принимаемых сиг¬ 
налов з с | (0 и возникает допплеровское смещение частоты этих сиг¬ 
налов. 

Изменения амплитуды принятого сигнала могут быть вызваны не 
только изменением расстояния, но и другими причинами (изменением 
взаимной ориентации передающей и приемной антенн, что сопровож¬ 
дается изменением усиления этих антенн, наличием мешающих отра¬ 
жений и т. п.). Изменения амплитуды сигнала $ С |(0 рассматривают 
как результат воздействия на сигнал модулирующей помехи | (/). 

На входе приемника присутствуют также аддитивные помехи 
(см. гл. 3). Результирующее напряжение на входе приемника опреде¬ 
ляется как х ( і ) = з с ^ (/) + п (/), где п (і) — напряжение, обусловлен¬ 
ное аддитивными помехами. 

Приемник содержит высокочастотный преобразователь (усили¬ 
тель высокой частоты, гетеродин, смеситель, усилитель промежуточ¬ 
ной частоты) и демодулятор несущего колебания. На выходе демоду¬ 
лятора образуется низкочастотный сигнал (видеосигнал) и п (і), посту¬ 
пающий на аппаратуру разделения каналов и декодирования. В ре¬ 
зультате разделения каналов и декодирования выделяется совокуп¬ 
ность командных сигналов и к (1), поступающих затем к получателям 
команд. Устройство выделения и декодирования синхронизирующих 

сигналов предназначается для получения совокупности сигналов и 8 ( і ), 
которые обеспечивают правильную работу декодирующих устройств 

командных сигналов. В совокупность сигналов и 8 (і) могут^ входить, 
например, сигналы кадровой синхронизации и 8 к (/), пословной син¬ 
хронизации и 8 с (і) и тактовой (посимвольной) синхронизации и 8 т (і) 

так что и а (1) = { и а „ (/); и а с (/); и а т (*)}. 

7 Зак. 191 
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Для повышения энергетического потенциала КРЛ в наземной 
аппаратуре часто применяют антенны с высокой направленностью. 
Управление положением диаграмм направленности таких антенн осу¬ 
ществляется с помощью сигналов целеуказания, которые вырабаты¬ 
ваются системами углового сопровождения летательных аппаратов. 

На борту летательного аппарата в ряде случаев, наряду со все¬ 
направленными или слабонаправленными антеннами, которые, в част¬ 
ности, необходимы при аварийных ситуациях, используются также 
антенны с достаточно высокой направленностью. Для последних тре¬ 
буется специальная система ориентации антенны на пункт управления. 

3. Уплотнение и разделение каналов в КРЛ 

Известны линейные и нелинейные методы уплотнения и разделе¬ 
ния каналов. В командных радиолиниях основное применение полу¬ 
чили линейные методы с использованием ортогональных сигналов 
[7, 12]. 

К числу линейных методов разделения каналов относятся времен¬ 
ное, частотное и структурное разделение (соответственно различают 
временное, частотное и структурное уплотнение каналов). Временное 
и частотное разделение каналов основано на использовании сигналов, 
которые не перекрываются между собой во временной или частотной 
области, что обеспечивает ортогональность этих сигналов. При времен¬ 
ном разделении каналов используются устройства типа временного 
селектора или коммутатора. Частотное разделение каналов произво¬ 
дится с помощью полосовых фильтров. Структурное разделение кана¬ 
лов основано на использовании ортогональных сигналов, которые раз¬ 
личаются между собой по форме (имеются в виду сигналы, которые мо¬ 
гут одновременно передаваться в общей полосе частот радиолинии, 
не создавая между канальных помех). Поэтому структурное разделе¬ 
ние каналов часто называют разделением по форме. В КРЛ применяют 
также структурно-временное уплотнение и разделение каналов. В этом 
случае используются сигналы различной формы, которые при час¬ 
тичном или полном совпадении во времени не являются ортогональ¬ 
ными. В связи с этим подобные сигналы передаются последовательно 
во времени, чтобы исключить взаимное влияние каналов. Разделение 
таких сигналов осуществляется, в принципе, по форме, однако для 
уменьшения междуканальных помех дополнительно применяют вре¬ 
менную селекцию (временное стробирование) сигналов. Наряду с ли¬ 
нейными методами, используются и нелинейные методы уплотнения 
каналов, например комбинационное уплотнение и разделение [12] 
и логическое уплотнение [9]. 


Гт 


груктура сигналов в КРЛ. Составные сигналы 


ь командных радиолиниях находят применение сигналы с двумя 
и тремя ступенями модуляции. При формировании таких сигналов 
в каждом из каналов КРЛ используются гармонические или импульс- 

194 



ные поднесущие колебания, которые модулируются командным сооб¬ 
щением (первая ступень модуляции). Гармоническое поднесущее ко¬ 
лебание подвергается амплитудной, частотной или фазовой модуляции. 
В случае импульсного поднесущего колебания модулируется один из 


параметров импульсной последовательности, т. е. амплитуда, дли¬ 
тельность, временное положение или частота следования импульсов. 
В аналоговых КРЛ модулируемый параметр плавно меняется в опреде¬ 
ленных пределах; для цифровых КРЛ характерно дискретное измене¬ 
ние модулируемого параметра. 

В результате осуществления первой ступени модуляции образуют¬ 
ся сигналы, предназначенные для модуляции несущего колебания или 
поднесущих колебаний, которыми модулируется затем несущее коле¬ 
бание (в этом случае получаются сигналы с тремя ступенями модуля¬ 
ции). Все операции, связанные с модуляцией поднесущих колебаний, 
осуществляются в аппаратуре кодирования и уплотнения каналов.. 

При обработке сигнала в приемном тракте сначала осуществляется 
демодуляция несущего колебания, затем — демодуляция поднесущих 
колебаний. Последняя операция выполняется в аппаратуре разделе¬ 
ния каналов и декодирования. 

Демодуляция сигналов несущего колебания и гармонических под¬ 
несущих колебаний осуществляется либо некогерентным, либо коге¬ 
рентным способом. В первом случае используется амплитудный детек¬ 
тор (для сигналов с АМ) или частотный детектор (для сигналов с ЧМ). 
Когерентный способ демодуляции сигналов соответствует использо¬ 
ванию синхронного (когерентного) детектора, который может при¬ 
меняться для сигналов с различными видами модуляции и обязателен 
для сигналов с ФМ. 

В КРЛ находят применение узкополосные и широкополосные 
сигналы, которые различаются значением базы сигнала В с = Р С Т с , 
где Р с и Т с — ширина частотного спектра и длительность сигнала 
соответственно. Для узкополосных сигналов выполняется условие 
В с ж 1 -г- 2, для широкополосных сигналов имеем В с 1. В качест¬ 
ве широкополосных сигналов часто используются так называемые со¬ 
ставные сигналы. Составные сигналы представляют собой упорядочен¬ 
ную совокупность некоторого числа элементарных сигналов, причем 
отдельные элементарные сигналы не имеют самостоятельного инфор¬ 
мационного значения и используются только для формирования резуль¬ 
тирующих сигналов определенной структуры. Сформированные та¬ 
ким образом сигналы называют составными. Различают сомкнутые 
составные сигналы и составные сигналы с разрывной структурой 
(имеется в виду разрывность сигнала по времени), а также последова¬ 
тельные, параллельные и последовательно-параллельные составные 
сигналы. 

Некоторые возможные виды составных сигналов приведены на 
рис. 4.2. Примером последовательного составного сигнала с разрывной 
структурой является комбинация (группа) из п прямоугольных видео¬ 
импульсов одинаковой длительности х п (на рис. 4.2, а, п = 3), раз¬ 
деленных фиксированными временными интервалами различной дли¬ 
тельности (Л7\ и ДТ^). Наличие пауз определяет разрывность структу- 
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ры такого сигнала, который часто называют импульсно-временным 
сигналом (ИВС) или. импульсно-временной кодовой группой (ИВК). 

Примером последовательного сомкнутого составного сигнала яв¬ 
ляется комбинация из п непрерывно следующих друг за другом во 
времени биполярных видеоимпульсов одинаковой длительности т и 
(рис. 4.2, б). Такой сигнал удобно применять для манипуляции фазы 
гармонического колебания, например, на угол я. В итоге получается 
одночастотный сомкнутый последовательный составной сигнал 
(рис. 4.2, в). 
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Рис. 4.2. Примеры составных сигналов. 


Многочастотный последовательный сомкнутый или разрывной 
составной сигнал («мелодия») образуется в результате поочередной 
передачи во времени п разнесенных по частоте гармонических колеба¬ 
ний конечной длительности (рис. 4.2, г). Многочастотный параллель¬ 
ный составной сигнал («аккорд») образуется при одновременной пере¬ 
даче нескольких гармонических колебаний различных частот. 

В комбинированном (последовательно-параллельном) многочас¬ 
тотном составном сигнале часть элементов передается одновременно 
(на разных частотах), другая часть — последовательно во времени. 
Подобный сигнал обычно называют частотно-временным сигналом 
(ЧВС). Такой сигнал удобно изображать с помощью частотно-времен¬ 
ной матрицы (рис. 4.2, д ). Заштрихованные клетки матрицы обозна¬ 
чают отдельные элементы составного сигнала, имеющие длительность 
т и и эффективную ширину спектра А/ 7 . Последовательность передачи 
этих элементов соответствует расположению клеток по оси времени. 
Частным случаем ЧВС является последовательный многочастотный 
составной сигнал, в котором одновременная передача двух элементар¬ 
ных сигналов не допускается. Сигналы типа ЧВС могут быть как сом¬ 
кнутыми, так и разрывными. 
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База последовательного сомкнутого составного сигнала опреде¬ 
ляется соотношением 

В с = п X Ь, (4.2.1) 

где п — общее число элементарных сигналов, применяемых при фор¬ 
мировании составного сигнала; Ь — коэффициент, зависящий от формы 
элементарных сигналов (Ь ж 1 -г- 2). 

Применение сигналов с базой В с 1 позволяет, в частности, уве¬ 
личить помехозащищенность КРЛ в отношении организованных помех, 
поскольку энергия таких сигналов распределена в пределах значи¬ 
тельной полосы частот, что затрудняет разведку работы КРЛ радио¬ 
техническими средствами противника, а также требует увеличения 
средней мощности сигнала радиопомехи. Способы приема составных 
сигналов основаны на знании внутренней структуры этих сигналов, что 
позволяет осуществлять накопление энергии элементарных сигналов 
(прием «в целом») и реализовывать прием, близкий к оптимальному. 

При структурном уплотнении каналов КРЛ составные сигналы 
используются для кодирования команд, передаваемых по разным ка¬ 
налам. При временном уплотнении каналов составные сигналы часто 
применяются в качестве кодированных сигналов синхронизации. 

с 

§ 4.3. ХАРАКТЕРНЫЕ ОСОБЕННОСТИ КРЛ РАЗЛИЧНОГО НАЗНАЧЕНИЯ 

И ТРЕБОВАНИЯ К НИМ 

Рассмотрим сначала командные радиолинии,"которые применяют¬ 
ся в системах следящего управления снарядами [7, 11, 15]. В составе 
таких КРЛ обычно имеются два канала передачи количественных ко¬ 
манд управления (например, при декартовом рулевом управлении пе¬ 
редаются команды управления по курсу и по тангажу). Эти командные 
каналы являются радиозвеньями контура управления. 

Команды управления снарядами в большинстве случаев являются 
аналоговыми. Передача этих команд осуществляется как по аналого¬ 
вым, так и по цифровым радиоканалам. При разработке КРЛ стремятся 
обеспечить линейную зависимость между значениями командных сооб¬ 
щений ц ІСС (/) и командных сигналов и к ( і ) в каждом из командных ка¬ 
налов. Основной характеристикой каждого канала передачи аналого¬ 
вых команд (радиозвена) является передаточная функция Ф рл (р). 

Наиболее инерционным элементом в канале является фильтр ниж¬ 
них частот (ФНЧ), включенный на его выходе. Передаточная функция 
командного канала выражается формулой 

Фрл (Р) = к рл Фф (Р)* (4.3.1) 

где /с рл = к пр д/с прм — коэффициент передачи командного канала; 
к пр д и /с прм ; — коэффициент передачи передающего и приемного трак¬ 
тов соответственно; Фф (р) — передаточная функция ФНЧ. 

Коэффициент передачи /с прд находится по формуле 

Кщ>д = —. (4.3.2) 

«КС 
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где х,; — коэффициент команды, т. е. значение команды, представлен¬ 
ное относительным изменением модулируемого командой параметра 
излучаемого сигнала; и кс — величина командного сообщения на вхо¬ 
де канала. 

Коэффициент передачи /с прм определяется соотношением 

Чрм = —. (4.3.3) 

х к 

где и к — величина командного сигнала на выходе канала. 

Следует иметь в виду, что формула (4.3.1) справедлива при усло¬ 
вии, что значение % к не меняется в процессе распространения радио¬ 
волн. Командные радиолинии проектируются таким образом, чтобы 
это условие практически выполнялось. 

При анализе контура управления снарядом определяются требо¬ 
вания к передаточной функции командного канала и к стабильности 
параметров этой функции. 

При воздействии на рассматриваемые КРЛ организованных по¬ 
мех в общем случае могут изменяться как спектральная плотность оши¬ 
бок (помех) 0 БЬІХ (со) на выходе каждого радиозвена, так и передаточ¬ 
ные функции радиозвеньев Ф рл (р). Соответствующие примеры рас¬ 
сматриваются в § 4.10. При проектировании на основе анализа конту¬ 
ра управления в целом должны быть заданы допустимые значения 
спектральной плотности ошибок и допустимые возможные изменения 
передаточных функций. 

Дальность действия КРЛ, применяемых в системах управления 
снарядами, не превышает нескольких сотен километров. Поэтому обес¬ 
печение достаточного энергетического потенциала в таких радиоли¬ 
ниях обычно не вызывает затруднений. При наличии радиопротиво¬ 
действия со стороны противника наиболее слабым звеном системы 
командного радиоуправления снарядами обычно являются средства 
визирования цели, работающие по отраженному сигналу. Однако 
в определенных случаях необходимо учитывать и возможность органи¬ 
зации радиопомех работе КРЛ. 

Кроме двух каналов передачи количественных команд управления, 
в составе КРЛ имеются один или несколько каналов передачи 
функциональных (разовых) команд, например команды на включение 
радиовзрывателя при подходе снаряда к цели или команды аварийной 
самоликвидации. Для разовых команд основное значение имеет вероят¬ 
ность правильного приема и исполнения команды в условиях воз¬ 
действия различных помех. 

При выборе способа передачи разовых команд учитываются так¬ 
же требования к допустимой задержке во времени передачи и испол¬ 
нения таких команд. 

Перейдем к рассмотрению командных радиолиний, которые при¬ 
меняются при корректирующем управлении космическими аппаратами 
12, 7, 46, 47]. В общем случае такие радиолинии содержат значительное 
число каналов передачи как количественных, так и функциональных 
команд. Общее число команд может достигать нескольких сотен. 
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Формирование команд осуществляется с помощью ЭЦВМ пункта 
управления. Передача команд по радиолинии производится во время 
сеансов связи с КА; в промежутках между сеансами связи сформиро¬ 
ванные команды хранятся в наземном программно-временном устрой¬ 
стве. Команды временных программ, принятые бортовым приемником, 
хранятся в бортовом программно-временном устройстве. 

Для систем управления КА характерно преимущественное исполь¬ 
зование цифровых КРЛ, поскольку формирование и запоминание ко¬ 
манд осуществляется сЛюмощью цифровых устройств. 

Каналы передачи'командной информаципомогут входить в состав 
многоканальной совмещенной радиолинии «Земля—Космос». По этой 
радиолинии, наряду с командами, передаются запросные сигналы ра¬ 
диосистем траекторных измерений и разнообразная информация це¬ 
левого назначения, например коды времени, эфемериды (для навига¬ 
ционных ИСЗ), речевые сигналы (для пилотируемых КА) и т.д. 

Кроме радиолинии «Земля—Космос», в комплексах КА исполь¬ 
зуется радиолиния «Космос—Земля». Основной объем информации, 
передаваемой по этой радиолинии, составляют телеметрические или 
научные данные. В состав многоканальной радиолинии «Космос— 
Земля» может входить также канал обратной связи командной "радио¬ 
линии, который применяется для повышения достоверности передачи 
команд. 

В связи с различием требований, предъявляемых к КРЛ комплек¬ 
сов ближнего и дальнего космоса, отметим некоторые особенности этих 
радиолиний. 

В КРЛ комплексов ближнего космоса может использоваться боль¬ 
шое число не только внутренних, но и внешних адресов команд, по¬ 
скольку одна и та же КРЛ может предназначаться для управления не¬ 
сколькими КА. Дальность действия КРЛ комплексов ближнего кос¬ 
моса не превышает нескольких тысяч или десятков тысяч километров, 
поэтому при отсутствии организованных помех возможные энергети¬ 
ческие потенциалы КРЛ позволяют реализовать достаточно высокую 
скорость передачи команд. Пропускная способность таких радиолиний 
достигает десятков тысяч двоичных единиц информации в секунду 
и более. 

Для систем радиоуправления комплексов искусственных спутни¬ 
ков Земли определенных назначений важное значение имеет защита 
от организованных радиопомех. В большинстве систем управления КА 
отсутствуют средства визирования, работающие по отраженному 
сигналу. В таких условиях воздействие радиопомех на работу системы 
радиоуправления может оказаться наиболее эффективным через ко¬ 
мандную радиолинию. Поэтому к командным радиолиниям комплек¬ 
сов ближнего космоса могут предъявляться жесткие требования в от¬ 
ношении их помехозащищенности. В качестве критерия эффективности 
воздействия радиопомех удобно использовать вероятности ошибок, 
возникающих в приемном тракте КРЛ. Различают следующие виды 
подобных ошибок: 

* — подавление команды, когда переданная команда не регистрп 
руется приемником; 
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— искажение (трансформация) команды, т. е. регистрация вместо 
переданной команды одной из возможных команд; 

— образование ложных команд в паузах передачи. 

Для обеспечения требуемой помехозащищенности КРЛ могут 
применяться различные методы повышения скрытности, а также по¬ 
мехоустойчивые формы сигналов и методы приема, в том числе те или 
иные методы защиты пауз. 

В комплексах дальнего космоса максимальная дальность действия 
КРЛ достигает сотен миллионов километров. Ввиду ограниченных 
энергетических потенциалов таких радиолиний для обеспечения тре¬ 
буемой достоверности передачи команд, например, с вероятностью 
ошибки порядка ІО -5 на одну двоичную единицу информации (бит) 
ограничиваются сравнительно низкой скоростью передачи команд, 
порядка нескольких бит в секунду. Повышение этой скорости возмож¬ 
но на основе применения более эффективных форм сигналов и близких 
к оптимальным методов приема. 


§ 4.4. ЦИФРОВЫЕ МЕТОДЫ ПЕРЕДАЧИ КОМАНД 

1. Формирование и прием кодовых слов 

Рассмотрим цифровой радиоканал, предназначенный для передачи 
N дискретных значений количественной команды или N различных 
функциональных команд. Каждую команду необходимо представить 
определенным сигналом, выполняющим роль «переносчика» информа¬ 
ции. При больших размерах ансамбля команд в качестве таких сигна¬ 
лов удобно использовать различные комбинации из элементарных сиг¬ 
налов (символов). Соответствие между командами и сигналами уста¬ 
навливается правилами кодирования. В общем случае алфавит сигналов 
КРЛ состоит из т различных символов. Число т называют основа¬ 
нием кода; различают двоичные (т = 2) и многоосновные (т ;> 2) 
коды. 

При т <І N сигнал для каждой команды представляется опреде¬ 
ленней комбинацией из п символов, которую называют кодовым сло¬ 
вом. Отдельные символы образуют позиции кодового слова. Число 
символов (позиций) в слове при использовании последовательного ко¬ 
да называют зиачностыо или длиной кодовой комбинации. В дальней¬ 
шем в основном рассматриваются последовательные равномерные ко¬ 
ды, для которых все кодовые комбинации имеют одинаковую длину. 
При т = N кодовые слова состоят из одного символа (п = 1). Каждой 
кодовой комбинации соответствует некоторое число, записанное в си¬ 
стеме счисления с основанием т. Отдельные позиции кодового слова 
эквивалентны разрядам такого числа. 

Для равномерного кода с параметрами тип максимально воз¬ 
можное количество различных кодовых комбинаций определяется 
соотношением 
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УѴ 0 = т п . 


(4.4.1) 




Если заданы количество передаваемых команд N и основание ко¬ 
да ш , то минимальная необходимая длина кодового слова к = п М11П 
выбирается из условия 

к ^ 1о§ т N > к —1. (4.4.2) 

Рассмотрим случай, когда 1о^ т N — целое число. При п = к = 
= 1о§ каждая из возможных кодовых комбинаций применяется 
для передачи одной из команд. Такой код называют простым или не¬ 
избыточным. 

Если общее число возможных кодовых комбинаций превышает 
количество передаваемых команд, имеет место избыточное кодирова¬ 
ние. Для избыточного кода выполняется условие п > к, т. е. каждое 
кодовое слово содержит (п — к) избыточных символов. 

Различают прием «в целом» и посимвольный прием кодовых слов 
[7, 12]. При использовании приема «в целом» обработка всех символов 
слова в приемном устройстве производится совместно. Для каждого 
слова имеется соответствующая схема обработки. Поэтому при боль¬ 
шом числе передаваемых команд структура приемника получается до¬ 
статочно сложной. При посимвольном приеме кодовых слов произво¬ 
дится опознавание каждого принятого символа и определяется номер 
позиции, к которой относится данный символ. Комбинация, получен¬ 
ная после опознавания отдельных символов, анализируется декоди¬ 
рующим устройством, которое выносит решение относительно принятой 
команды. Для опознавания символов требуется не более т различных 
схем. Следовательно, при т N аппаратурная реализация приемника 
значительно упрощается. 

При любом способе приема кодовых слов воздействие помех мо¬ 
жет вызывать искажения и подавления команд. Вероятность искаже¬ 
ния Риск и вероятность подавления р ПО д зависят от вида используемых 
сигналов, способа их обработки в приемнике и характеристик помехи. 
При посимвольном приеме кодовых слов искажения команды обуслов¬ 
лены искажениями отдельных символов, поэтому для вычисления ве¬ 
роятности ошибки Риск предварительно определяют вероятность иска¬ 
жения символа Рсим- Значения вероятностей р иск и р сим уменьшаются 
с увеличением различия между используемыми сигналами. Различие 
между двумя сигналами 5* (і) и 8^ (і) характеризуется значением коэф¬ 
фициента взаимной корреляции р^-, который находится по формуле 

1 


Т 0 Т С 

где Е с = Г 8? {і)йі = | 5—энергия сигналов; Т 0 —длитель- 

о о 

ность сигналов. 

При посимвольном приеме значения коэффициентов рц опреде¬ 
ляются для всех т используемых элементарных сигналов. В случае 
бинарного кодирования наименьшее значение вероятности р сим обес- 
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(4.4.3) 



печивается при использовании противоположных сигналов, для кото¬ 
рых р = —1. 

Если используется прием «в целом», то значения коэффициентов 
р и должны вычисляться для всего ансамбля кодовых слов (і; у = 1,2,... 
..., ІѴ). Введение избыточных символов позволяет улучшить корреля¬ 
ционные свойства кодовых слов [7]. 

2. Корректирующие коды 

Рассмотрим взаимосвязь между искажениями отдельных симво¬ 
лов кодового слова и искажениями команды при посимвольном при¬ 
еме. Для неизбыточного кода искажение хотя бы одного символа слова 
приводит к необнаружимой ошибке, т. е. к неправильной регистрации 
принятой команды. В случае избыточного кода с параметрами тип 
общее количество возможных кодовых комбинаций ІѴ 0 определяется 
соотношением (4.4.1). Из них для передачи команд используются N так 
называемых разрешенных комбинаций; остальные (ІѴ 0 — ./V) комби¬ 
наций являются запрещенными. Наличие запрещенных комбинаций 
позволяет обнаруживать или исправлять некоторую часть ошибок 
в принятом кодовом слове. В связи с этим избыточные коды, для кото¬ 
рых используется посимвольный прием слов, называют корректирую¬ 
щими кодами. 

Если в результате искажения отдельных символов принятого сло¬ 
ва образуется запрещенная кодовая комбинация, то такая ошибка мо¬ 
жет быть обнаружена. Исправление ошибки основано на замене при¬ 
нятой запрещенной комбинации одной из разрешенных, которая в этом 
случае считается наиболее вероятной по сравнению с другими разре¬ 
шенными комбинациями. Если искаженное слово совпадает с разре¬ 
шенной комбинацией, которая отличается от переданного слова, имеет 
место необнаружимая ошибка. 

Корректирующая способность кода зависит от кодового расстоя¬ 
ния сі (расстояния Хэмминга), которое характеризует степень взаим¬ 
ного различия разрешенных кодовых комбинаций. При увеличении 
параметра сі возрастает кратность обнаруживаемых и исправляемых 
ошибок. Кратностью ошибки называют число искаженных символов 
кодового слова. Для обнаружения всех ошибок кратности е 0 и менее 
^должно выполняться условие [43] 

(I е<э "К ]» (4.4.4) 

Для исправления всех ошибок кратности е и необходимо выполнение 
условия [43] 

сі > 2е и + 1. (4.4.5) 

Наибольшее применение получили двоичные коды, что объясня* 
ется простотой аппаратурной реализации кодирующих и декодирующих 
устройств, выполненных на элементах дискретно-цифровой техники. 
Для определения кодового расстояния сі равномерного двоичного кода 
достаточно выявить наименьшее число позиций с несовпадающими сим¬ 
волами среди всех пар разрешенных кодовых слов. 
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По сравнению с неизбыточным кодом применение корректирую¬ 
щего кода позволяет, при прочих равных условиях, повысить досто¬ 
верность передачи команд. В зависимости от условий работы КРЛ 
и характеристик воздействующих помех применяют различные виды 
корректирующих кодов. 

При широкополосных шумовых помехах наблюдаются независи¬ 
мые искажения принятых символов, поскольку время корреляции та¬ 
ких помех меньше длительности символа. Если энергетический потен¬ 
циал в радиолинии достаточно высок, то искажения символов возни¬ 
кают сравнительно редко. Тогда наибольшую вероятность имеют 
ошибки малой кратности и, прежде всего, одиночные ошибки. Для 
обнаружения одиночных ошибок можно использовать, например, про¬ 
стейший код Хэмминга с одним контрольным символом, который фор¬ 
мируется по правилу проверки на четность. При этом в кодовых сло¬ 
вах должно быть либо четное, либо нечетное число символов «1». Такой 
код, имеющий кодовое расстояние <і = 2, позволяет обнаружить все 
ошибки нечетной кратности. Для обнаружения ошибок второй крат¬ 
ности, а также для исправления ошибок первой кратности применяют 
корректирующие коды, которые содержат большее число контрольных 
символов. 

При воздействии организованных помех могут возникать «пакеты» 
ошибок, когда искажению подвергаются несколько соседних или близ¬ 
ко расположенных символов кода. Подобные искажения наблюдаются 
также при наличии аппаратурных ошибок или модулирующих помех, 
когда возникают флюктуации сигнала на входе приемника вследствие 
изменения условий распространения. В таких случаях применяют кор¬ 
ректирующие коды, например циклические коды Файра [43] ,с помощью 
которых можно обнаружить и исправить пакетные ошибки. 

3. Структура сигналов в цифровых КРЛ 

Структура командного слова определяется выбранным способом 
формирования алфавита символов и порядком передачи отдельных по¬ 
зиций кодового слова. При последовательной во времени передаче 
нескольких позиций порядковый номер каждой позиции устанавливает¬ 
ся по временному положению соответствующего символа относительно 
начала кодового слова: Возможен также способ передачи, когда номер 
позиции представлен частотным каналом, по которому передается дан¬ 
ный символ. При этом допускается не только последовательная, но 
и одновременная передача отдельных позиций слова; последний слу¬ 
чай соответствует параллельному коду. 

В многоканальных цифровых КРЛ находит применение как двух¬ 
ступенчатая, так-и трехступенчатая модуляция сигнала. При осуществ¬ 
лении первой ступени модуляции в качестве символов обычно исполь¬ 
зуются видеоимпульсы, т. е. имеет место кодово-импульсная модуляция 
(КИМ). Например, при двоичном кодировании символы «1» и «О» могут 
быть представлены биполярными видеоимпульсами; порядковый но¬ 
мер каждой позиции определяется временным положением символа 
(рис. 4.3, а). Такими сигналами осуществляют манипуляцию несуще- 
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го .колебания по частоте или по фазе, при этом образуются сигналы 
с двухступенчатой модуляцией КИМ-ЧМн или КИМ-ФМн. Наряду 
с частотной манипуляцией (ЧМн), когда при смене элементарного 
сигнала непрерывность фазы манипулируемого колебания нарушается, 
применяют также частотную модуляцию (ЧМ), которой соответствует 
непрерывность фазы при смене символа; тогда получается сигнал 
КИМ-ЧМ. Сигналы с двухступенчатой модуляцией и амплитудной ма¬ 
нипуляцией (АМн) несущего колебания, т. е. сигналы с модуляцией 

КИМ-АМн, обладающие бо¬ 
лее низкой помехоустойчи¬ 
востью, применяются в ред¬ 
ких случаях. 

Примером сигналов с 
трехступенчатой модуляцией 
являются сигналы КИМ- 
ЧМд-АМ. Такие сигналы 
формируются на основе ис¬ 
пользования гармонических 
поднесущих колебаний, кото¬ 
рые манипулируются видео¬ 
импульсами с КИМ. В каче¬ 
стве примера, на рис. 4.3, б 
показана структура двоично¬ 
го кодового слова в режиме 
передачи с пассивной паузой, 
когда каждая позиция (при 
передаче символа «1») пред¬ 
ставлена поднесущим колеба¬ 
нием определенной частоты 
(Рх, Р а, ...» Р п ). Таким ко¬ 
довым словам соответствуют сигналы с модуляцией КИМ-ЧМ Д (ин¬ 
декс «д» указывает на использование дискретного набора поднесущих 
колебаний.). Подобные сигналы известны также под названием [15] 
сигналов с кодово-частотной модуляцией (КЧМ). Сигналом КИМ-ЧМ Д 
затем, например, по амплитуде модулируется несущее колебание так, 
что получается сигнал КИМ-ЧМ Д -АМ. 

При многоосновном кодировании команд в случае т = N первая 
ступень модуляции соответствует, например, сигналам с дискретной 
время-импульсной (ВИМ Д ) или дискретной частотной (ЧМ Д ) модуля¬ 
цией. Последняя может осуществляться на гармонических поднесущих 
колебаниях. Для сигналов с модуляцией ВИМ Д (рис. 4.3, г) модули¬ 
руемым параметром является положение рабочего импульса (РИ) 
относительно тактового (синхронизирующего) импульса (ТИ). В отли¬ 
чие от сигналов с модуляцией ВИМ и ЧМ временное положение ра¬ 
бочего импульса при ВИМ Д и частота сигнала при ЧМ Д прини¬ 
мают конечное число дискретных значений. Рабочие видеоимпульсы 
конечной длительности при ВИМ Д и импульсы в виде гармонических 
колебаний при ЧМ Д являются здесь элементарными информационными 
сигналами. Такими сигналами несущее колебание затем модулируется 
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Рис. 4.3. Структура кодового слова в циф¬ 
ровых КРЛ. 
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по амплитуде или частоте так, что получаются, например, сигналы 
ВИМд-АМ и ЧМд-ЧМ. В случае ВИМ Д -АМ несущее колебание моду¬ 
лируется также и тактовыми сигналами. При т — N каждый элемен¬ 
тарный информационный сигнал используется для передачи одной 
из команд. Сигнал ЧМ Д может быть сформирован не только на подне¬ 
сущих колебаниях, но и непосредственно на несущих колебаниях. 

С целью повышения помехозащищенности КРЛ и улучшения усло¬ 
вий разделения каналов отдельные символы кодового слова могут 
быть представлены составными сигналами. В качестве примеров на 
рис. 4.3, в, д показаны структуры кодовых слов при использовании 
составных сигналов. Эти слова соответствуют сигналам с модуляцией 
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Рис. 4.4. Структура модулирующего сигнала ы м (0 при синхронном (а) и асин¬ 
хронном (б) методах передачи цифровых команд. 


КИМ (ИВС) и ВИМд (ИВС). Рис. 4.3, в соответствует случаю, когда 
импульсно-временной сигнал (ИВС) применяется для представления 
отдельных позиций двоичного слова в режиме передачи с пассивной 
паузой. При использовании сигналов с модуляцией ВИМ Д (ИВС) им¬ 
пульсно-временные сигналы употребляются в качестве как тактовых, 
так и информационных сигналов. Если несущее колебание модули¬ 
руется рассмотренными сигналами, например, по амплитуде, то полу¬ 
чим соответственно радиосигналы КИМ (ИВС)-АМ и ВИМ Д (ИВС)-АМ. 

При формировании и передаче команд отдельные слова, соответст¬ 
вующие различным каналам или командам, могут объединяться 
в модулирующем сигнале различным образом. В качестве примеров, 
на рис. 4.4 приведены возможные структуры модулирующего сигнала 
при временном и структурно-временном уплотнении каналов радио¬ 
линии и последовательной передаче отдельных позиций двоичного 
командного слова. 

Рис. 4.4, а соответствует временному уплотнению и синхронной 
передаче последовательности командных слов одинаковой длитель- 
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ности в течение интеовала впемени длительностью 7\. . Этот интеовал 

1 1 А, И 1 

разбит на равные временные интервалы длительностью Т к , каждый 

из которых закреплен за определенным каналом радиолинии. Число 
таких интервалов соответствует числу каналов N 1<II в радиолинии. Раз¬ 
деление каналов при приеме обеспечивается путем передачи синхро¬ 
низирующего слова длительностью Т 8 к . Совокупность командных 
и синхронизирующих слов, занимающая интервал времени длитель¬ 
ностью Т% = Т ки + Т 8 к + т 0 , называют кадром. Синхронизирую¬ 
щее слово передается в начале кадра и называется словом кадровой 
синхронизации. Это слово отличается от командных слов своей струк¬ 
турой. Этим самым обеспечивается возможность выделения в прием¬ 
ном тракте сигналов кадровой синхронизации, которые используются 
затем для разделения каналов. В состав командной посылки иногда 
включают и сигналы пословной синхронизации (на рис. 4.4, а — за¬ 
штрихованные импульсы длительностью т 0 ), передача которых повы¬ 
шает надежность определения моментов начала и окончания каждого 
командного слова при приеме. 

При асинхронной передаче команд понятие кадра удобно заме¬ 
нить понятием группы команд. Число команд в каждой отдельной груп¬ 
пе может быть различным, причем в общем случае допускается произ¬ 
вольный порядок (временная последовательность) передачи отдельных 
команд внутри группы. В частных случаях группа команд вырождается 
в отдельную посылку одной команды. При произвольной последова¬ 
тельности передачи команд внутри группы каждая посылка, соответст¬ 
вующая одной отдельной команде, должна содержать как командную, 
так и адресную информацию, определяющую получателя или испол¬ 
нителя команд. Последняя может передаваться путем включения 
в состав посылки отдельной адресной части или путем объединения 
в едином сигнале командной и адресной информации, например, на 
основе использования составных сигналов. 

На рис. 4.4, б показана возможная структура двух командных по¬ 
сылок, каждая из которых содержит отдельные информационные 
и адресные части, причем в общем случае эти посылки имеют разную 
длительность ( Т сі Ф Т с ). Адресная часть посылок передается импульс¬ 
но-временными сигналами (ИВС), а командное слово — с помощью 
кодово-импульсной модуляции. В данном случае одновременная пере¬ 
дача команд (передача со свободным доступом) не предусматривает¬ 
ся, поэтому применяется структурно-временное уплотнение каналов. 


4. Передача аналоговых команд по цифровым радиолиниям 

Как уже отмечалось, в этом случае на входе радиолинии осуществ¬ 
ляется преобразование аналоговых команд в цифровую форму, а на 
выходе — обратное преобразование. Зависимость командного сигнала 
и к от величины аналогового командного сообщения и к с (амплитудная 
характеристика радиоканала) приобретает вид ступенчатой функции 
(рис. 4.5, а). 
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Ё процессе квантования по уровню непрерывная величина и к с (/) 
заменяется ближайшим дискретным значением. При постоянном шаге 
квантования к имеет место равенство 

М/ кс 

Лг= -^макс^ (4.4. 6 ) 

ЛАкв 

где А У к с ма кс —диапазон изменения непрерывного командного сооб¬ 
щения; /Ѵ кв — число уровней квантования. 

Преобразование аналоговых величин 

в цифровые сопровождается возникновением 
шумов квантования, поскольку квантованные отсчеты от¬ 
личаются от истинных значений непрерывной величины. Погрешность 
преобразования Ш является случайной величиной, которая не превы- 
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Рис. 4.5. Амплитудная характеристика радиозвена (а) и шумы квантования (б) 
при передаче аналоговых команд по цифровому радиоканалу. 


шает половины шага квантования, т. е. б^7 макс = к! 2. При большом 
числе уровней квантования N КВ эту случайную величину можно счи¬ 
тать равномерно распределенной в пределах ± /г/2. Тогда среднеквад- 
эатическое значение шумов квантования вычисляется по формуле 

[ 12 ] 

а кв = Л/ 2/3. (4.4.7) 

Для уменьшения шумов квантования необходимо повышать число 
уровней квантования /Ѵ кв . 

Точность воспроизВедения~команды на выходе радиозвена опреде¬ 
ляется шумами квантования, аппаратурными ошибками преобразова¬ 
телей и ошибками, возникающими в процессе передачи команд под 
действием помех. Поэтому величина с кв должна выбираться с учетом 
возможных величин прочих ошибок. 

Квантование непрерывной команды обычно производится через 
регулярные промежутки времени — период манипуляции Т мп . По¬ 
лучающиеся цифровые команды по радиолинии передаются синхронно. 
В этом случае при последовательной передаче квантованных значений 
непрерывной команды шумы квантования образуют периодическую 
последовательность биполярных импульсов со случайной амплитудой 

207 




(рис. 4.5, б). Ошибки соседних отсчетов можно считать приблизительно 
независимыми, тогда отдельные импульсы флюктуируют независимо 
друг от друга. 

Энергетический спектр такого случайного процесса в области низ¬ 
ких частот находится с помощью соотношения [15]: 

О т (0) » 2Т ин 02. = 4- Г «н (4.4.8) 

Наличие шумов квантования приводит к появлению флюктуаци- 
онного напряжения на выходе радиоканала. При вычислении ошибок 
наведения, обусловленных шумами квантования, используется спект¬ 
ральная плотность флюктуаций <3 КВ (0). 

§ 4.5. СИНХРОНИЗАЦИЯ В ЦИФРОВЫХ КОМАНДНЫХ РАДИОЛИНИЯХ 

В цифровых КРЛ необходимо применять кадровую (при 
синхронной передаче) или групповую (при асинхронной пере¬ 
даче), а также пословную синхронизации. В случае посимволь¬ 
ного приема дополнительно требуются сигналы посимвольной синхро¬ 
низации. С помощью соответствующих синхронизирующих сигналов 
осуществляется разделение каналов КРЛ и обеспечивается правиль¬ 
ная работа декодирующих устройств командных сигналов (рис. 4.1). 

В качестве слов кадровой или групповой синхронизации при вре¬ 
менном или структурно-временном уплотнении каналов (рис. 4.4) час¬ 
то используются составные сигналы, причем выделение этих слов в при¬ 
емнике осуществляется с помощью пассивного согласованного фильт¬ 
ра. Напряжение на выходе согласованного фильтра воспроизводит 
автокорреляционную функцию синхронизирующего- сигнала. Для 
уменьшения ошибок, возникающих при обнаружении синхронизирую¬ 
щего сигнала и определении его временного положения, автокорреля¬ 
ционная функция данного сигнала должна иметь узкий центральный 
пик и малый уровень «боковых» выбросов. Подобным свойством обла¬ 
дает ряд широкополосных сигналов, в том числе сигналы, сформиро¬ 
ванные на основе некоторых двоичных кодов. 

В качестве примера на рис. 4.6 изображен синхронизирующий 
сигнал в виде 7-значного кода Баркера 1110010 и его нормированная 
автокорреляционная функция )Р 0 (т). Двоичные символы кода представ¬ 
лены биполярными видеоимпульсами, т. е. видеосигналом. В передаю¬ 
щем тракте КРЛ такой сигнал используется для модуляции несущего 
или поднесущего колебаний. В приемном тракте восстанавливается 
исходный видеосигнал, который поступает затем на декодирующее 
устройство синхронизирующих сигналов. 

Рассмотрим случай, когда подобное устройство осуществляется 
на основе применения согласованного фильтра (рис. 4.7). С выхода это¬ 
го устройства снимается сигнал кадровой (или групповой) синхрони¬ 
зации и 8 к (/).• 

Принятый синхронизирующий видеосигнал, соответствующий ко¬ 
ду Баркера, поступает на вход линии задержки. Расстояние между 
отдельными отводами этой линии соответствует длительности эле- 





ментарных импульсов кода т и . Максимальное время задержки синхро* 
низирующего сигнала равно полной длительности этого сигнала Т 8 к 
Сигналы, которые снимаются с отводов линии задержки, поступают 
на сумматор. При этом часть сигналов проходит через инверторы, из¬ 
меняющие полярность сигналов. Пространственное расположение от¬ 
водов линии задержки, к которым подключены инверторы, воспроиз¬ 
водит в обратном порядке временное положение символов «О», имеющих¬ 
ся в составе рассматриваемого синхронизирующего кодового слова. 
Тем самым обеспечивается синхронное накопление энергии отдельных 
импульсов этого слова в сумматоре. К выходу сумматора подключен 
фильтр, который согласован с одиночным видеоимпульсом длитель¬ 
ности т п . 



Рис. 4.6. Код Баркера ( п=7) и его автокорреляционная функция. 



Согласованный фильтр для сигнала 6 биде 
кода Баркера (п = 7) 

Рис. 4.7. Функциональная схема устройства декодирования кадрового синхрони¬ 
зирующего сигнала. 


В момент окончания принятого синхронизирующего кодового 
Слова на выходе согласованного фильтра образуется короткий импульс 
значительной амплитуды, который соответствует центральному «пику» 
функции ^(т). С помощью таких импульсов осуществляется запуск 
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пороговой схемы, предназначенной для выделения отдельных синхро¬ 
низирующих сигналов. 

На вход рассматриваемого согласованного фильтра с выхода де¬ 
модулятора приемника поступает напряжение ( і ), которое содержит 
как синхронизирующие, так и командные сигналы. Воздействие на 
согласованный фильтр командных слов может сопровождаться обра¬ 
зованием дополнительных «выбросов» напряжения на выходе этого 
фильтра. Для предотвращения ложных срабатываний пороговой схемы 
под действием таких выбросов коэффициенты взаимной корреляции 
между синхронизирующим сигналом и отдельными командными сло¬ 
вами должны иметь незначительную величину. 

Синхронизирующие сигналы, снимаемые с рассмотренного деко¬ 
дирующего устройства, могут непосредственно использоваться как для 
кадровой, так и для групповой синхронизации, что соответствует безы¬ 
нерционной системе синхронизации. В этом случае обеспечивается ми¬ 
нимальное время установления синхронизации. 

Для повышения помехоустойчивости систем синхронизации по¬ 
следние часто выполняются как замкнутые системы автоматического 
регулирования, а иногда — на основе узкополосных пассивных фильт¬ 
ров. Такие системы синхронизации являются инерционными, поэтому 
для выделения сигналов групповой синхронизации они обычно не 
применимы. 

В инерционной системе кадровой синхронизации сигналы, выде¬ 
ленные с помощью согласованного фильтра, могут использоваться для 
автоматической подстройки частоты местного генератора синхронизи¬ 
рующих сигналов. По сравнению- с безынерционной системой такая 
система является узкополосной, постоянная времени инерционной 
системы значительно превышает длительность синхронизирующего 
сигнала Т 8 к . Следовательно, в установившемся режиме обеспечивает¬ 
ся хорошая фильтрация помех и высокая точность определения начала 
кадра. Недостатком инерционной системы является значительное вре¬ 
мя обнаружения и выделения слов кадровой синхронизации, а также 
возможность срыва слежения под действием помех. 

Безынерционные и инерционные системы синхронизации приме¬ 
няются также при выделении сигналов пословной и посимвольной 
синхронизации, причем в случае асинхронной передачи применение 
инерционных систем встречает трудности. 

Пословная синхронизация предназначается для определения гра¬ 
ниц отдельных команд в составе кадра или группы. Существуют раз¬ 
личные способы осуществления пословной синхронизации. Один из 
таких способов основан на использовании специальных разделитель¬ 
ных сигналов (на рис. 4.4, а — заштрихованные импульсы). При 
синхронной непрерывной передаче команд разделительные сигналы 
имеют периодический характер, поэтому в спектре модулирующего 
сигнала КРЛ возникает регулярная составляющая на частоте следова¬ 
ния командных слов Р к с = 1 /Т к с . После детектирования принятого 
радиосигнала эта составляющая выделяется с помощью узкополосного 
фильтра и используется для формирования сигналов пословной син¬ 
хронизации. Такая система синхронизации является инерционной. 
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Примером безынерционной системы пословной синхронизации может 
служить система, работа которой основана на непрерывном подсчете 
текущего числа информационных символов, поступающих в течение 
одного кадра или группы. Синхронизирующие сигналы формируются 
в моменты времени, когда число зарегистрированных символов стано¬ 
вится кратным длине командного слова п. После приема каждого слова 
кадровой или групповой синхронизации счетчик символов устанавли¬ 
вается в исходное положение. 

Посимвольная синхронизация используется при посимвольном 
' приеме кодовых слов и обеспечивает разделение элементарных сигна¬ 
лов, соответствующих различным позициям кодового слова. Требо¬ 
вания к точности посимвольной синхронизации зависят от используе¬ 
мого способа обпаботки элементапных информационных сигналов 

X X 1 X 



Рис. 4.8. Функциональная схема инерционной системы посимвольной синхрониза¬ 
ции. 

в приемнике. При обработке, близкой к оптимальной, необходимо до¬ 
статочно точное определение границ этих сигналов. Требования к точ¬ 
ности посимвольной синхронизации возрастают с уменьшением дли¬ 
тельности элементарных сигналов. Следовательно, при неизменной 
скорости передачи информации для корректирующего кода эти требо¬ 
вания повышаются по сравнению с неизбыточным кодом пропорцио¬ 
нально отношению пік (п — длина кодового слова, к — число инфор¬ 
мационных символов в нем). 

В этом случае для выделения сигналов посимвольной синхрони¬ 
зации непосредственно используется последовательность принимаемых 
информационных символов [14]. На рис. 4.8 показана функциональная 
схема инерционной системы посимвольной синхронизации. В резуль¬ 
тате дифференцирования сигнала « д (/), получаемого после детектиро¬ 
вания принятого радиосигнала, образуется последовательность им¬ 
пульсов, временное положение которых соответствует границам между 
соседними символами «1» и «О». Эта последовательность поступает на 
временной дискриминатор, который вырабатывает управляющее на¬ 
пряжение, пропорциональное временному рассогласованию между 
входной и опорной последовательностями импульсов. Последняя и ис¬ 
пользуется в качестве сигналов посимвольной (тактовой) синхрониза¬ 
ции и 8 т (/). Опорная последовательность вырабатывается генератором 
синхронизирующих сигналов. С помощью управляющего напряжения 
изменяется частота следования импульсов опорной последовательности, 
тем самым обеспечивается автоматическая подстройка генератора син¬ 
хронизирующих сигналов. 
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§ 4.6. ПОМЕХОУСТОЙЧИВОСТЬ КРЛ ПРИ ЦИФРОВЫХ МЕТОДАХ 

ПЕРЕДАЧИ КОМАНД 

1. Оптимальный прием дискретных сигналов 

Рассмотрим потенциальную помехоустойчивость цифровых КРЛ 
при воздействии широкополосных шумовых помех типа собственных 
шумов приемного устройства. Будем считать, что передача команд 
осуществляется с помощью ансамбля радиосигналов 5 ; - ( і ) (/=1,2, ... 
..., Ь), которые принимаются оптимальным приемником. В зависимости 
от способа ‘приема командных слов (посимвольный прием или прием 
«в целом») изменяется структура оптимального приемника.'При раз¬ 
личных способах приема в общем случае используются и различные 
формы сигналов. При посимвольном приеме командных слов ансамблю 
сигналов 8] (і) соответствует алфавит из т символов, т. е. выполняется 
условие Ь = т (в случае бинарного кодирования Ь = 2). При исполь¬ 
зовании приема «в целом» сигналы 5; (I) представляют собой отдельные 
командные слова. Общее число таких сигналов определяется количест¬ 
вом передаваемых команд (Т = Ы). При любом способе приема команд¬ 
ных слов анализ помехоустойчивости оптимального приемника осно¬ 
вывается на одной и той же методике [12, 41, 76]. 

Будем считать, что принимаемые радиосигналы 5 7 - (і) обладают оди¬ 
наковой энергией Е с и длительностью Т с (в случае посимвольного 
приема Т с = т э , где т э — длительность элементарного символа). 
Примем, что каждый сигнал может передаваться с одинаковой апри¬ 
орной вероятностью 1//,. Пусть, например, был передан сигнал 5* (2), 
тогда результирующее напряжение на входе приемника имеет вид 

х (0 = 5$ (/) + п (і і ), 0 < і < Тс, (4.6.1) 

где п (1) — стационарный нормальный «белый» шум с нулевым сред¬ 
ним значением и корреляционной функцией вида Тщ (т) = <5 ш б (т)/2; 
0 Ш — спектральная плотность мощности , шума; б (т) — дельта¬ 
функция. 

ф ) шкциональные схемы оптимальных приемников приведены на 
рис. 4.9. Рис. 4.9, а соответствует приему «в целом», а рис. 4.9, б — 
посимвольному приему в двоичном канале [12, 76]. 

Оптимальный приемник вычисляет взаимную корреляцию приня¬ 
того сигнала х (2) с каждым из возможных сигналов 8^ (1) и выносит 
решение о приеме того сигнала, для которого указанная величина имеет 
наибольшее значение. Схема оптимального приемника содержит 
активных корреляторов или пассивных согласованных фильтров. Для 
определенности на рис. 4.9 полагаем, что используются активные кор¬ 
реляторы. В этом случае имеется генератор опорных сигналов, который 
вырабатывает «образцы» сигналов 5/ (/). В состав приемника входит 
также устройство синхронизации, с помощью которого обеспечивается 
синхронизация принимаемых и опорных сигналов, а также разряд ин¬ 
тегратора после окончания символа или кодового слова. При оценке 
помехоустойчивости оптимального приемника параметры входного 
сигнала считаются полностью известными. Такой приемник известен 
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под названием оптимального корреляционного (или когерентного) при¬ 
емника. Опорные сигналы поступают на корреляторы одновремен¬ 
но с принятым сигналом х (/). Коррелятор состоит из перемножителя 
сигналов и интегратора. В момент окончания принятого сигнала вы¬ 
ходное напряжение корреляторов определяется как 


40 

с; 

+ 

■«■О 

со 


51 

н 


= [ X (і) 5у (0 йі, (/ = 1,2....,!). 
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Коррелятор 



| Перемножи те ль 

Ь(і) *-- 


Перемножи. тель 




Интегратор 
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Интегратор 

~ ' і _ 


45 

г«. 
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са 
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Оз 
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\Геиератор 

опорных 

сигналов 


(4.6.2) 
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1 
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Рис. 4.9. Функциональные схемы оптимальных корреляционных приемников: 

а — прием «в делом»; 6 — посимвольный прием. 
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Каждую из случайных величин можно представить в виде суммы 
сигнальной 2] с и шумовой ш составляющих 4 



с 


+ 2 3 Ш — 


V 

Г 5 *(/) 5 ^ {І)йі + Г П (I) 8 і (І) СІІ . 


О 


О 


(4.6.3) 


Для сигнальной составляющей справедливо соотношение 


Е с при і = /, 
РцЕ с при іфі, 


(4.6.4) 


/"п 

где Е с = ) з] рі 7 — коэффициент взаимной корреляции сигналов 

о 

5, (/) и 8}‘ (/), который вычисляется по формуле (4.4.3). 

Решающее устройство производит сравнение случайных величин 
2} (і — 1, 2, ..., Ь). Для бинарных сигналов (Ь = т = 2) сравнение ве¬ 
личин 2 г и 2 2 сводится к оценке знака величины А 2 — 2 Х — 2 2 . 

Помехоустойчивость оптимального приемника характеризуется 
результирующей вероятностью ошибочных решений (ошибок) при раз¬ 
личении сигналов 8; (/). Ошибочные решения возникают в тех случаях, 
когда вместо переданного сигнала 5 г (/) регистрируется другой сигнал 
5/ (0 (і Ф /)• 

Для уменьшения вероятности ошибок принимаемые сигналы долж¬ 
ны обладать минимальными значениями коэффициентов взаимной кор¬ 
реляции рі}. Сигналы называются равноудаленными, если все коэффи¬ 
циенты Рі; имеют одинаковую величину, т. е. р = р при любых і Ф 
Ф /. Для алфавита из Ь равноудаленных сигналов минимально воз¬ 
можное значение коэффициента р определяется соотношением [41] 


Р 


МИН 


1 

1—1 * 


(4.6.5) 


Такие сигналы называются оптимальными. В частности, при Ь — 
= 2 оптимальными являются противоположные сигналы (р — —1). 

Сигналы, для которых величина коэффициента ри удовлетворяет 
условию —\/(Ь — 1) ^ р а < 0, носят общее название трансортого¬ 
нальных сигналов. 

Один из способов формирования близких к оптимальным сигналов 
основан на использовании ортогональных или биортогональных дво¬ 
ичных кодовых слов. 

В случае ортогонального двоичного кода максимальное число ко¬ 
довых комбинаций N совпадает с длиной кодового слова п (И = п). 
Последняя часто определяется как п = 2 к (к = 1,2,...), где к — число 
информационных символов в слове. Располагая ансамблем из N орто¬ 
гональных кодовых слов, можно получить ансамбль из 2М биортого¬ 
нальных кодовых слов. На рис. 4.10 приведено условноё изображение 
такого ансамбля при п = 4. Двоичные символы «1» и «0» соответствуют 
элементарным сигналам, которые различаются значением начальной 
фазы несущего колебания (0 или л), т. е. используются сигналы с мо- 
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Дуляцией КИМ-ФМн. Коэффициент корреляции рц между отдельными 
сигналами, соответствующими отдельным словам биортогонального 
ансамбля, принимает значения = 0 и рц = —1. Следовательно, та¬ 
кие сигналы не являются равноудаленными. Для различения пары про¬ 
тивоположных сигналов (р г -у = —1) в приемнике достаточно иметь един¬ 
ственный коррелятор. Решение о приеме сигнала +5; (I) или —5* (/) 
выносится в результате определения знака выходной величины корре¬ 
лятора 2 і. При использовании ансамбля из N биортогональных сигна¬ 
лов приемный тракт содержит N12 корреляторов, т. е. в два раза меньше, 
чем при использовании N ортогональных сигналов. 

Рассмотрим помехоустойчивость оптимального / 1 1 г 

когерентного приемника. Поскольку решение о і 1 о о 

приеме определенного сигнала выносится на основе і о і О 

анализа случайных величину (/ = 1 , 2 , ..., Ь), то і о о 1 

необходимо предварительно определить совместную 
плотность вероятности этих величин И7 (2 1у г 2 , ...,гД. 

Согласно (4.6.3) случайные величины ш по¬ 
лучаются из нормального «белого» шума п (і) с 00 0 

О 0 1 1 

0 10 1 

Рис. 4.10. Условное изображение алфавита биортогональных 
двоичных кодовых слов (п = 4). 0 1 О 


помощью линейных операции: умножения на детерминированную 
функцию 5^ (/) и последующего интегрирования. Следовательно, плот¬ 
ность вероятности каждой из этих величин Щ2/ ш ) характеризуется 
нормальным законом распределения 

И 7 ІЬ ш) = -Т7= — ехр Г — -V (г , ш — т ш )Л, (4.6.6) 

У 2яа ш [ 2а ш 

где т ш и Ош — математическое ожидание и дисперсия ш соответст¬ 
венно. 

Вычисление параметров т ш и Ош производится по известным пра¬ 
вилам [42] 

Т 

* п 

V 

т ш = г Іш= ( = 

о 


Т т 


СТщ — ^/ш ^ (^і) ^ (^ 2 ) &У (^1/ (^ 2 ) ^1 ^2 = 


0 0 


Т Т 
1 С 1 с 


I I Т ш (*1 — 4) (*і) (і 2 ) <и г йі 2 = 


о о 


т т 

= [ | 4 " 6 — ^і) 8 І (*а) аі і . (4-6.7) 

оо 2 

где черта обозначает статистическое усреднение случайной величины. 
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Согласно (4.6.3). плотность вероятности случайной величины 2; 
отличается от ѴР (Х] ш ) наличием постоянной составляющей г,- с . Если 
на входе приемника присутствует сигнал 5* (/), то величина х іс опреде¬ 
ляется формулой (4.6.4). Тогда условную плотность вероятности 
ѴР ( 2 ]І 8 і) можно записать в виде 


ѵ (*Л)= 


1 


V 2 


и (7щ 


ехр 



(4.6.8) 


Взаимная корреляция г ь двух случайных величин х ь и X] находит¬ 
ся с помощью соотношения 


Гч = (Х _ 7. ' - 7 • \ — 7‘ ? 4 = 

1 і з \ і ~і с/ \~з ~3с.і 


Т Т 
о 1 с 


= | | п (4) п (4) 5* (4) 8] (4) йі х йі 2 = 


о О 


т т 

1 п л п 


= | ]* гу с ш 6 (4— 4) (4) 5; (4) = 


Отп Е 


ш 


Ріі- (4.6.9) 


о о 


Из (4.6.9) следует, что величины г^ и р^- совпадают с точностью 
до постоянного множителя. При этом величина Гц вычисляется для 
случайных величин 2* и х у, а коэффициент р и определяется для детерми¬ 
нированных сигналов 8і ( і ) и 8^ (/) по формуле (4.4.3). 

Рассмотрим вероятность ошибки при оптимальном приеме орто¬ 
гональных сигналов, для которых Гц = р= 0. Для таких сигналов 
совместная 4-мерная плотность вероятности ѴР (х 1у х 2 , 2 /,) находится 

по правилу 




ь 


■і) = 


п 

/= 1 




(4.6.10) 


где й? (2/) — одномерная плотность вероятности случайной величины 
x^, а П — обозначает произведение. 

На основании формул (4.6.8) и (4.6.10) условная плотность ве¬ 
роятности ѴР (х ъ х 2 , ..., 2 ьі 8 і) определяется как 


где 


1 


(2л) ш Ощ 


47 {г х , г а , г^5 е ) = 
ех р { —-^п 2 ^ 


2 о 


Ес «о) 


2 


ш 


/= 1 


(4.6.11) 


Г 1 при / = /, 
( 0 при і ф /. 


В соответствии с принципом действия оптимального приемника 
сигнал 5* (/) будет принят правильно, если все случайные величины 2 / 
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оказываются меньше величины г* (і =Ф /). Следовательно, можно за¬ 
писать 


оо 


прав 


= I «ь. 
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(4.6.12) 


г* 


1 з / ■ / ^ 

где */ =—; х= — (Іфі)-, Яс= — 

^111 СГ Ш Ощ 


Вероятность ошибки для ортогональных сигналов выражается 
формулой 


Рот 1 Рправ — ^ 
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к I ех р(-т^ 
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ѵш I ехр (~ 

— оо 
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Ѵ.ЧсУ] X 

4 1 


йх 


ь — 1 


йу, 


(4.6.13) 


При Ь^> 2 вычисления по формуле (6.4.13) производятся путем 
численного интегрирования. Для бинарных ортогональных сигналов 
(Ь = 2) формула (4.6.13) приводится к следующем виду 



(4.6.14) 


где табулированный интеграл вероятности Ф (х) = 

«ш / /гг 

у л 



Перейдем к рассмотрению вероятности ошибки в случае биор- 
тогональных сигналов. В этом случае решающее устройство выбирает 
коррелятор с наибольшим абсолютным значением величины 2 ] и опре- 
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деляет знак этой величины. При использовании ансамбля из Ь биор- 
тогональных сигналов вероятность ошибки находится по формуле 




прав 





(у - V <7с) 2 } 



/ 



(4.6.15) 


Для бинарных противоположных сигналов (Ь = 2) формула 
(4.6.15) принимает вид 


Рош “-'г [і — ф (V <7 С )] • 


(4.6.16) 


По сравнению с ортогональными сигналами биортогональные сиг¬ 
налы обладают более высокой помехоустойчивостью, однако при Ь » 
1 вычисления по формулам (4.6.13) и (4.6.15) дают близкие резуль¬ 
таты (при одинаковых значениях параметров Ь и < 7 С ). 

При использовании произвольного ансамбля из Ь равноудаленных 
сигналов помехоустойчивость приемника определяется значением эк¬ 
вивалентного параметра (1 — р), где коэффициент р выражает¬ 

ся формулой (4.4.3), причем рц = р для всех і и / (і Ф /). В этом слу¬ 
чае вероятность ошибки р ош вычисляется по формуле (4.6.13) путем 
замены < 7 С на дѵ Для бинарных равноудаленных сигналов получается 
соотношение 



(4.6.17) 


Отметим, что помехоустойчивость оптимального ппиемника зави- 
сит от энергии используемых сигналов и не зависит от их формы, 
в частности от ширины частотного спектра этих сигналов. 


2. Помехоустойчивость КРЛ при посимвольном приеме 

и приеме «в целом» 

При сравнении различных способов передачи и приема команд 
часто используют параметр (5 ((3-критерий), который характеризует 
отношение энергии принятого сигнала Е б , затраченной на передачу 
одной двоичной единицы информации (бита), к спектральной плотности 
мощности шума 

Р = = (4.6.18) 

Сгтт Сгтт 

III III 

где Р с р — средняя мощность принятого сигнала; т б — время передачи 
одной двоичной единицы информации. 

Наилучший способ передачи и приема команд обеспечивает наи¬ 
меньшую вероятность ошибки при приеме команды р пск при заданном 
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значении параметра р или наименьшую величину р при фиксирован¬ 
ном значении вероятности ошибки р иск . 

Сравним помехоустойчивость КРЛ при посимвольном приеме 
и приеме «в целом». Будем считать, что каждое командное слово содер¬ 
жит к бит информации, причем к = Іо^г-^» где N — величина ансамб¬ 
ля передаваемых команд. 

Рассмотрим посимвольный прием двоичных кодовых слов. Длина 
этих слов должна отвечать условию п ^ к\ случай п — к соответствует 
неизбыточному коду. При широкополосных шумовых помехах иска¬ 
жения отдельных символов слова будут независимыми случайными 
событиями. Для неизбыточного кода вероятность ошибки при регист¬ 
рации принятого командного слова находится по формуле 

Риск 1 — 0 - Рсим)*. (4.6.19) 


где р сим — вероятность искажения отдельного символа, которая 
в общем случае выражается формулой (4.6.17), причем р ош заменяется 
на р сим* 

При кр сим 1 формула (4.6.19) преобразуется в приближенное 

соотношение 

Риск ^ ^РсиМ' (4.6.20) 


При избыточном кодировании вероятность ошибки р ІІСК зависит 
от корректирующей способности выбранного кода. Для кода, который 
используется в режиме исправления ошибок, в качестве р иск можно 
принять результирующую вероятность неисправленной ошибки. Ха¬ 
рактер зависимости между р иск и р сим определяется числом исправ¬ 
ляемых ошибок е и , которое связано с кодовым расстоянием д, соотно¬ 
шением (4.4.5). 

Используя формулу (4.6.17), представим вероятность искажения 
символа в виде функции р сим = / (Р). Для неизбыточного двоичного 
кода выполняется условие = Р» поскольку время передачи одного 
бита информации т б соответствует длительности элементарных сигна¬ 
лов т э — Т с . Для избыточного двоичного кода справедливы соотно¬ 
шения 




п 


(4.6.21а) 



(4.6.216) 


Подставляя значения ^ с в формулу (4.6.17), получаем искомую 
зависимость р сим = / (|3). 

Прием «в целом» целесообразно осуществлять при использова¬ 
нии ансамбля сигналов с хорошими взаимными корреляционными свой¬ 
ствами. Если отдельные команды представлены ортогональными или 
биортогоналыіыми сигналами, то вероятность ошибки р иск находится 
соответственно по формулам (4.6.13) и (4.6.15), в которых надо поло- 
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жить Ь = N и заменить р ош на р иск . Значения параметра <7 С и дли* 
тельности сигнала Т с определяются формулами 


л 


Ч с 


— Р —” — (3/с — Р 1о§ 2 ^> 


пг ^ 

‘'О 


Т с = /ст б = т б 1о§ 2 N . 


(4.6.22а) 

(4.6.226) 


* N 


к -; з 


г 

)' 


Сравнение различных способов передачи и приема команд удоб¬ 
но проводить с помощью графиков зависимости р пс к = / (Р). В качест¬ 
ве примера на рис. 4.11 
приведены кривые р иск = 
= / (Р), построенные для 
к — 5 и к = 10. Кри¬ 
вые 1 соответствуют по¬ 
символьному приему неиз¬ 
быточного двоичного кода. 
Расчет этих кривых выпол¬ 
нен для случая, когда сим¬ 
волы «1» и «0» представ¬ 
лены противоположными 
сигналами, т. е. использу¬ 
ются сигналы с модуля¬ 
цией КИМ-ФМн. Кривая 2 
(пунктир) построена для 
одного из корректирующих 
кодов, который исполь¬ 
зуется в режиме исправле¬ 
ния ошибок малой крат¬ 
ности. Кривые 3 соответ¬ 
ствуют приему «в целом» ортогональных (3 а) или трансортогональ¬ 
ных (36) сигналов, которые образуют ансамбль из N — 2 К сиг- 



Рис. 4.11. Зависимость вероятности ошибки 

Риск от параметра |3. 


налов. 

Сравнение кривых показывает, что вероятность ошибки р иск 
уменьшается с увеличением параметра р, причем для кривых 3 этот 
эффект выражен наиболее заметно. При фиксированном значении па¬ 
раметра Р помехоустойчивость неизбыточного двоичного кода ухуд¬ 
шается с увеличением значности кода п = к. Этот результат непосред¬ 
ственно следует из формулы (4.6.20). Прием «в целом» характеризуется 
уменьшением вероятности р иск при увеличении к, поскольку согласно 
формуле (4.6.22а) при Р = сопзі значение параметра < 7 С пропорцио¬ 
нально величине к = 1о§ 2 N. 

Использование оптимальных сигналов в сочетании с методом при¬ 
ема «в целом» позволяет обеспечить требуемую достоверность передачи 
команд (например, Р И ск^ Ю“ 4 -т- ІО -5 ) при наименьших значениях па¬ 
раметра р. Следовательно, при неизменной скорости передачи инфор¬ 
мации с = 1/т б уменьшается минимально необходимая мощность при¬ 
нимаемых сигналов Р ср . По сравнению с неизбыточным двоичным кодом 
энергетический выигрыш для таких сигналов составляет около 2,5 дб 
при к = 5 и около 5 дб при к = 10. 
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Многие корректирующие коды также обеспечивают получение 
энергетического выигрыша по сравнению с неизбыточным кодом. 
Величина этого выигрыша, которая зависит от корректирующей спо¬ 
собности кодов и применяемых способов декодирования, практически 
всегда будет меньше выигрыша, получаемого при приеме «в делом», 
і Оценим также ширину спектра Р м модулирующего сигнала ц м (і) 
(рис. 4.1) при различных способах цифровой передачи команд. При 
известном значении Р м определяется и необходимая ширина полосы 
пропускания радиолинии АР рл , поскольку АР ѴЛ = К]Р М , где значе¬ 
ния коэффициента % зависят от используемого метода модуляции не¬ 
сущего колебания и стабильности частоты последнего. Во многих слу¬ 
чаях ориентировочно можно полагать к.} ж 2. 

Если каждое кодовое слово представлено комбинацией элементар¬ 
ных сигналов длительностью т э , которые передаются последовательно 
во времени, то значение Р к определяется соотношением 

Р м ж—. - (4.6.23) 

Для неизбыточного двоичного кода выполняется условие т э — т б , 
поэтому формула (4.6.23) принимает вид 

Л,*—. (4-6.24) 

Тб 

В случае избыточного двоичного кода, учитывая (4.6.21), получаем 

(4.6.25) 

Тб К 


т. е. имеет место расширение спектра модулирующего сигнала, по¬ 
скольку п > к. 

Для упрощения процедуры декодирования при посимвольном 
приеме кодовых слов применяют корректирующие коды с малым чис¬ 
лом контрольных символов, поэтому в большинстве случаев выпол¬ 
няется условие пік <с 2. Следовательно, расширение ширины спектра 
Р м здесь является сравнительно небольшим. 

При использовании ортогонального двоичного кода значности 
п = N длительность элементарного сигнала отвечает условию т 0 = 
= Т С Ш. Поэтому с учетом равенства (4.6.226) можно записать 



1 N 
_ _ 

Тб 1о2 2 N 


(4.6.26) 


Для биортогонального двоичного кода имеем т э = 2Т С Ш и зна¬ 
чение Р м выражается формулой 


I N 
2тб 1о§ 2 М ’ 


(4.6.27) 


Соотношения (4.6.26) и (4.6.27) показывают, что при N 1 при¬ 
менение ансамбля близких к оптимальным сигналов вызывает сущест- 
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венное расширение полосы частот радиолинии при неизменной ско¬ 
рости передачи информации с = 1/т б . Аналогичный результат наблю¬ 
дается и в том случае, когда отдельные символы двоичного кодового 
слова представлены составными-сигналами с базой В с » 1. 

§ 4.7. КОМАНДНЫЕ ЦИФРОВЫЕ РАДИОЛИНИИ 
С ПРОВЕРОЧНОЙ ОБРАТНОЙ СВЯЗЬЮ 

■\ 

Один из эффективных методов повышения достоверности передачи 
команд управления основан на использовании КРЛ с проверочной 
обратной связью [2, 7, 12]. Такие КРЛ содержат прямой канал (пункт 
управления — летательный аппарат) и обратный канал (летательный 
аппарат — пункт управления). С помощью обратной связи осуществ¬ 
ляется контроль за прохождением передаваемых команд. В результате 
применения обратной связи достигается исправление обнаруженных 
ошибок при приеме переданных команд и «стирание» ложных команд, 
возникающих в паузах, при наличии соответствующих помех. 
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Рис. 4.12. Функциональная схема радиолинии с информационной обратной связью. 


Возможны два основных варианта осуществления проверочной 
обратной связи: первый вариант соответствует радиолиниям с инфор¬ 
мационной обратной связью; второй вариант — радиолиниям с решаю¬ 
щей обратной связью. 

Кроме того, находят применение радиолинии с комбинированной 
обратной связью, в которых одновременно используются принципы 
информационной и решающей обратной связи. 

В радиолинии с информационной обратной связью, обобщенная 
функциональная схема которой приведена на рис. 4.12, по обратному 
каналу передаются сведения о том, какую команду зарегистрировал 
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бортовой приемник. Принятая команда записывается в бортовое запо¬ 
минающее устройство и исполняется только после принятия решения 
об отсутствии в ней искажений. Такое решение выносится на пункте 
управления путем сравнения переданной команды со сведениями, по¬ 
лученными по каналу обратной связи. 

В зависимости от результатов подобной проверки изменяется по¬ 
рядок дальнейшей работы КРЛ. При отсутствии обнаруженных оши¬ 
бок управляющее устройство пункта управления*’'формирует сигнал 
(функциональную команду),.разрешающий исполнение ранее принятой 
команды. Этот сигнал передается по прямому каналу, после чего про¬ 
изводится передача очередной команды. При обнаружении ошибки 
формируется и передается функциональная команда,"с помощью ко- 



Рис. 4.13. Функциональная схема радиолинии с решающей обратной связью. 


торой обеспечивается «стирание» неправильно принятой команды уп¬ 
равления. В дальнейшем осуществляется повторная передача той же 
команды управления. 

В радиолиниях с решающей обратной связью проверка правиль¬ 
ности приема команды и принятие решения о необходимости повтор¬ 
ной передачи производятся в бортовой аппаратуре. Функциональная 
схема такой радиолинии приведена на рис. 4.13. Анализ принятой ко¬ 
довой комбинации выполняется бортовым декодирующим устройством. 
Для обнаружения ошибок в прямом канале КРЛ необходимо либо 
применять корректирующие коды, либо осуществлять прием с нулевой 
зоной 1431. В случае обнаружения ошибки принятая команда не ис¬ 
полняется. По обратному каналу передаются функциональные сооб¬ 
щения типа «да-нет» (квитанции), с помощью которых подтверждается 
правильность приема команды или производится запрос на повторе¬ 
ние команды. В соответствии с этими сообщениями управляющее устрой¬ 
ство пункта управления выдает разрешение на передачу следующей 
команды или обеспечивает повторную передачу предыдущей команды. 
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При любом способе осуществления проверочной обратной связи 
повторная передача неправильно принятой команды в общем случае 
может происходить неограниченное число раз до тех пор, пока не будет 
принято решение о правильном приеме команды. Пр актически макси¬ 
мально возможное число повторений г макс ограничивается некоторой 
величиной, которая определяется максимально допустимой задерж¬ 
кой в исполнении команды. 

При анализе помехоустойчивости цифровых радиолиний с прове¬ 
рочной обратной связью вычисляют остаточную вероятность регистра¬ 
ции ошибочной команды р 0 ст , которая возникает вследствие необна¬ 
руженных ошибок. Важное значение имеет также среднее число пере¬ 
дач отдельной команды г ср . Значения р 0 ст и г ср зависят от характе¬ 
ристик прямого и обратного каналов КРЛ и от характеристик помех, 
действующих в этих каналах. 

Рассмотрим способы вычисления величин р 0 ст и г ср . 

При выборе структуры сигналов КРЛ с обратной связью стремятся 
обеспечить малую вероятность искажений функциональных команд 
и сообщений. В дальнейшем полагается, что такие искажения отсутст¬ 
вуют (искажения в обратном канале будут учитываться только для 
случая полной ретрансляции). 

Процесс передачи команд управления можно представить как 
последовательность отдельных циклов. Каждый цикл включает в себя 
передачу команды по прямому каналу КРЛ и передачу соответствую¬ 
щей информации по каналу обратной связи. В момент окончания каж¬ 
дого цикла возможны следующие три ситуации: 

а) ошибки в прямом канале отсутствуют и команда принята пра¬ 
вильно (верОЯТНОСТЬ /? прав ); 

б) имеется необнаруженная ошибка (вероятность р и б); 

в) имеется обнаруженная ошибка (вероятность р 00 ). 

В последнем случае производится повторная передача команды. 

Перечисленные ситуации составляют полную группу случайных 
событий. При повторной передаче команды, т. е. в следующем цикле, 
снова возникает одна из указанных ситуаций. 

Рассмотрим случай, когда общее число повторений передачи 
команды не ограничено. Примем, что результаты отдельных передач 
представляют собой независимые случайные события. Вероятность 
появления необнаруженной ошибки после /-кратного повторения одной 

команды составляет величину р по р 1 00у где второй множитель харак¬ 
теризует вероятность появления обнаруженной ошибки в предыдущих 
циклах передачи. Остаточная вероятность регистрации ошибочной 
команды Рост находится по'формуле 

Рост Рн о ~Ь Ро о Ри О Н - Ро О Рн оН - Рн О ( I Ро о Н~ Ро о “Ь ’) • (ч . / • I) 

Используя формулу для суммы бесконечной геометрической про¬ 
грессии, получим 



Рн о 

1 — Ро о 


(4.7.2) 
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Среднее число передач отдельной команды определяется формулой 


оо 

^*Ср == 2 Ір (О» 
1=1 


(А 7 


где р (/) — вероятность /-кратной передачи команды. 

Вероятность р (/) вычисляется в предположении, что в каждом из 
I — 1 предыдущих циклов обнаружена ошибка, а в цикле с номером 
I обнаружение ошибки не имело места: 

Р (0 = РІГо 1 (1 — Ро о)- (4-7,4) 


Подставив значение р (/) в формулу (4.7.3) и выполнив суммиро¬ 
вание, получим 



(4.7,5) 


Рассмотрим в качестве примера помехоустойчивость цифровой 
радиолинии с информационной обратной связью, в которой исполь¬ 
зуется полная ретрансляция. В такой КРЛ по обратному каналу це¬ 
ликом передается кодовое слово принятой команды управления. 

Будем считать, что передача команд управления осуществляется 
неизбыточным двоичным кодом значности п — к. Необнаруженная 
ошибка соответствует такой комбинации искажений отдельных симво¬ 
лов кодового слова в прямом и обратном каналах КРЛ, при которых 
эти искажения взаимно компенсируются. Примером подобных ошибок 
служат так называемые «зеркальные» ошибки, когда в прямом канале 
КРЛ искажаются несколько символов кодового слова (вместо символов 
«1» регистрируется символ «О» или наоборот), а в обратном канале имеет 
место обратная трансформация тех же символов. Вероятность искаже¬ 
ния символа в прямом и обратном каналах обозначим соответственно 
Рсим і и р сим Ц. Будем считать, что ошибки в прямом и обратном кана¬ 
лах являются независимыми и возникают сравнительно редко, т. е. 
выполняются условия /фсимі «Іи крсим н « 1. В этом случае наи¬ 
более вероятны одиночные «зеркальные» ошибки, когда в принятом ко¬ 
довом слове искажается только один символ. Вероятность появления 
одиночной ошибки в слове, переданном по прямому каналу КРЛ, вы¬ 
ражается формулой 

Р иск I ~ К Рстл I (1 Рсим і)* — (4.7.6) 


В правую часть равенства (4.7.6) входит множитель к, поскольку 
рассматривается суммарная вероятность любых одиночных ошибок 
в кодовом слове. При этом учитывается, что искажение символа может 
возникать в любой из к позиций слова, переданного по прямому кана¬ 
лу КРЛ. 

Условная вероятность обратной трансформации символа, который 
исказился в прямом канале КРЛ, при передаче кодового слова по об¬ 
ратному каналу (имеется в виду случай, когда трансформация указан- 
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ного символа не сопровождается другими ошибками в обратном кана¬ 
ле) вычисляется по формуле 


V — п 

г иск II ^сим II 


П 


п 

/■'сим 


Уе-1 

II/ 


(4.7.7) 


Вероятность одиночной «зеркальной» ошибки определяется соотноше¬ 
нием 


п = п п 

Л'Н О А-' иск I /^ИСК II 


кр 


п 


СИМ I /^СИМ 


и о 


п 

/^СИМ 


гГ-ЧІ 


п 

/■'сим 


Іі) 


к — 1 


~ кр . о ІТ . (4.7.8) 

' сим I 'сим II ѵ / 

Вероятность правильного приема команды в одном цикле передачи на¬ 
ходится по формуле 


Рправ 0 Рсймі) К ( 1 ^симіі)*^^ К (^сим I Рсчм II 

Речи \Р сим Іі)* (4.7.9) 

При вычислении вероятности обнаружения ошибки используется соот¬ 
ношение 

Роо= 1 Рправ Рно ~ к (Р С им I + Р сим II ^сим I ^сим 1 1) < 1* (4.7.10) 

Рассматривая случай г манс ->- оо, используя формулы (4.7.2), (4.7.8) 
и учитывая соотношение (4.7.10), получаем следующий результат: 

Рост~Рно~ ^РсимІ^симІГ (4.7.11) 

Для прямого канала КРЛ вероятность искажения слова из к сим¬ 
волов выражается приближенной формулой (4.6.20), в которой надо 
положить р сим = Рсимі* Сравнение формул (4.6.20) и (4.7.11) показы¬ 
вает, что применение КРЛ с полной ретрансляцией позволяет сущест¬ 
венно уменьшить вероятность ошибки, если обратный канал обладает 
достаточно высокой помехоустойчивостью (/? сим п -С 1). 

При ограниченной мощности бортового передатчика и невысоком 
энергетическом потенциале в обратном канале последнее условие мо-:^- 
жет не выполняться. Тогда вместо полной ретрансляции применяют: .; 
другие способы использования обратного канала, причем скорость пе¬ 
редачи информации по обратному каналу выбирается меньшей по 
сравнению с прямым каналом КРЛ: Один из таких способов исполь¬ 
зуется в КРЛ с решающей обратной связью. В этом случае по обрат¬ 
ному каналу передаются функциональные сообщения типа «да-нет», 
каждое из которых содержит один бит информации. Уменьшение ско¬ 
рости передачи информации по обратному каналу позволяет повысить 
помехоустойчивость этого канала путем увеличения энергии переда¬ 
ваемых сигналов, что достигается за счет увеличения их длительности. 

Повторение команды при использовании проверочной обратной 
связи эквивалентно введению дополнительной избыточной информации 
в сообщения, передаваемые по прямому каналу КРЛ. Количество та¬ 
кой избыточной информации изменяется в зависимости от результатов 
прохождения отдельных команд. При благоприятных условиях приема 
в прямом и обратном каналах искажения команд возникают сравнитель- 
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но редко, и, следовательно, среднее число повторных передач полу¬ 
чается сравнительно небольшим. Если отношение сигнал/шум на входе 
приемника уменьшается, то количество повторений автоматически уве¬ 
личивается. Таким образом, при изменении мощности принятого сиг¬ 
нала или мощности помех автоматически регулируется средняя ско¬ 
рость передачи команд. Следовательно, КРЛ с обратной связью обла¬ 
дают адаптивными свойствами по отношению к изменениям условий 
передачи команд. 

Подобным свойством не обладают радиолинии, в которых на каж¬ 
дую передаваемую команду приходится неизменный объем избыточной 
информации, используемый для повышения достоверности приема 
команд (например, в некоторых КРЛ каждая команда повторяется 
определенное число раз). По сравнению с такими радиолиниями 
КРЛ с обратной связью обладают более широкими возможностями 
и обеспечивают, при прочих равных условиях, более высокую среднюю 
скорость передачи команд за счет уменьшения среднего объема вводи¬ 
мой избыточной информации. 

§ 4.8. ЦИФРОВЫЕ КОМАНДНЫЕ РАДИОЛИНИИ 

1. Цифровые КРЛ управления снарядами 

В цифровых КРЛ управления снарядами находят применение дво¬ 
ичные коды (т = 2) и коды с основанием т = N , где N — число 
дискретных значений передаваемой команды. При формировании ко¬ 
довых слов используются как импульсные, так и гармонические под¬ 
несущие колебания. В цифровых КРЛ с импульсными поднесущими 
колебаниями применяется временное и структурно-временное уплот¬ 
нение каналов. В цифровых КРЛ с гармоническими поднесущими ко¬ 
лебаниями применяется как временное, так и частотное уплотнение 
каналов. Для таких радиолиний целесообразным является также при¬ 
менение комбинационного уплотнения и разделения каналов. 

Рассмотрим структуру сигналов в цифровых КРЛ систем управле¬ 
ния снарядами, в которых используются импульсные поднесущие ко¬ 
лебания. При бинарном кодировании команд находят применение 
сигналы и соответственно радиолинии КИМ-ЧМн, КИМ-ФМн, 
КИМ (ИВС)-АМн. В таких радиолиниях применяется временное раз¬ 
деление каналов, а в радиолинии КИМ(ИВС)-АМ и структурно-времен¬ 
ное. При построении командных сигналов на основе использования 
многоосновного кодирования часто применяются сигналы и соответ¬ 
ственно радиолинии ВИМд-АМ и ВИМ Д (ИВС)-АМ (рис. 4.3, г, д ). 
В радиолиниях с такими сигналами рабочий сигнал при передаче ко¬ 
личественных команд может занимать конечное число фиксированных 
положений в пределах всего интервала между тактовыми сигналами. 
В многоканальной радиолинии эти положения разделяются свободны¬ 
ми временными интервалами, которые используются для передачи 
рабочих сигналов других каналов. Разделение рабочих сигналов раз¬ 
личных каналов в приемном тракте в случае ВИМ д -АМн выполняется 
с помощью последовательностей стробирующих импульсов (временное 
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разделение). Применение сигналов с модуляцией ВИМ Д (ИВС)-АМн 
позволяет осуществлять структурно-временное разделение каналов 
КРЛ, при котором надобность в стробирующих импульсах отпадает. 

Использование в качестве тактовых и рабочих командных посылок 
импульсно-временных сигналов обеспечивает также повышение помехо¬ 
устойчивости КРЛ в отношении образования ложных команд при воз¬ 
действии организованных помех. 

В цифровых КРЛ систем управления снарядами находят, в част¬ 
ности, применение сигналы КИМ-ЧМ Д -АМ (рис. 4.3, б), основанные на 
использовании двоичного кодирования и гармонических поднесущих 
колебаний. В такой радиолинии отдельным позициям бинарного кода 
команды соответствуют поднесущие колебания с разными частотами. 
Эти позиции во времени могут передаваться как последовательно, так 
и одновременно. В последнем случае командное слово будет соответст¬ 
вовать параллельному двоичному коду, а коэффициент глубины ам¬ 
плитудной модуляции несущего колебания каждым из поднесущих 
колебаний должен удовлетворять условию 


Шам. 





где п — значность кодового слова. 

Если условие (4.8.1) не выполняется, то в КРЛ значительно воз¬ 
растают нелинейные искажения, которые могут быть причиной не¬ 
правильной регистрации принятой команды. 

Для улучшения энергетического режима в радиолинии желатель¬ 
но применять последовательную передачу позиций командного слова. 
Тогда коэффициент глубины амплитудной модуляции несущего коле¬ 
бания, создаваемой каждым из поднесущих колебаний, выбирается 
близким к единице. 

Аналогичные причины обусловливают целесообразность исполь¬ 
зования в радиолинии КИМ-ЧМ Д -АМ временного, а не частотного уп¬ 
лотнения каналов. Следует отметить, что в случае необходимости рас¬ 
сматриваемая радиолиния может быть преобразована в радиолинию 
со структурным уплотнением каналов, для чего достаточно отдельные 
символы кодового слова представить, например, составными частотно¬ 
временными сигналами. 

В качестве примера возможного варианта осуществления радио¬ 
линии КИМ-ЧМ д ѵАМ (без использования в командных словах состав¬ 
ных сигналов) рассмотрим передачу количественных цифровых 
команд через один из каналов такой радиолинии. Функциональная 
схема приёмного тракта подобного канала приведена на рис. 4.14. 
В этом канале передача команд осуществляется неизбыточным после¬ 
довательным двоичным кодом значности п = 3. Временные диаграммы, 
поясняющие работу этой схемы, показаны на рис. 4.15. В рассматри¬ 
ваемой радиолинии применяется непрерывный режим излучения радио¬ 
сигналов. В приемном тракте производится амплитудное детектирова¬ 
ние несущего колебания. На выходе детектора восстанавливаются им¬ 
пульсы поднесущих колебаний, которые входят в состав командной 
посылки (рис. 4.15, а). В начале этой посылки передается синхрони- 
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зирующий сигнал, с помощью которого осуществляется стробирование 
командного слова в приемнике. Для повышения помехозащищенности 
КРЛ в качестве синхронизирующего сигнала целесообразно применять, 
например, последовательный многочастотный составной сигнал. На 
рис. 4.15, а показан синхронизирующий сигнал длительностью Т сс , 



Рис. 4.14. Функциональная схема приемного тракта радиоканала КИМ-ЧМ Я -АМ. 



Рис. 4.15. Временные диаграммы сигналов в приемном тракте радиоканала 

КИМ-ЧМд-АМ. 
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который состоит из двух элементарных сигналов с разными частотами 
(^ 5 , и Р 5і ). Эти сигналы выделяются разделительными фильтрами, де¬ 
тектируются и поступают на декодирующее устройство синхронизи¬ 
рующего канала. Выходные сигналы этого устройства (рис. 4.15, б) 
запускают формирующий каскад, который вырабатывает импульсы 
(рис. 4.15, в), предназначенные для стробирования командного слова. 
При передаче символов «1» отдельные позиции командного слова пред¬ 
ставлены поднесущими колебаниями с частотами Р х , Р 2 , Р 3 (рис. 4.15, а). 
При передаче символов «О» в составе командного слова поднесущие 
колебания отсутствуют. В приемном тракте колебания с частотами 
Р ъ Р 2 , Р з выделяются полосовыми фильтрами, детектируются и по-* 
ступают на' схемы стробирования (схемы совпадения). 

Сигналы, которые образуются на выходе детекторов (рис. 4.15, г, 
д, е), сравниваются с определенным порогом, что позволяет регистри¬ 
ровать прием символа «1» или «О» на каждой позиции командного слова. 
Принятые символы можно рассматривать как слово, соответствующее 
параллельному двоичному коду. Регистрация этого кода производит¬ 
ся только при наличии стробирующего импульса (рис. 4.15, в), который 
одновременно подается на все схемы совпадений. Длительность такого 
импульса Т стр несколько превышает длительность командного слова. 
Для повышения помехоустойчивости КРЛ можно применять раздель¬ 
ное стробирование каждой позиции командного слова с использованием 
более узких стробирующих импульсов. 

На выходе приемного тракта осуществляется преобразование дво¬ 
ичный код — напряжение (т. е. преобразование цифра — аналог). 
Параллельный двоичный код, который соответствует значению при¬ 
нятой команды, поступает на регистр преобразователя. Этот регистр 
состоит из п триггеров (в рассматриваемой схеме п = 3). С помощью 
импульсов, которые вырабатываются декодирующим устройством 
синхронизирующего сигнала, производится предварительная установ¬ 
ка триггеров регистра в исходное («нулевое») состояние. По окончании 
командного слова состояние триггеров регистра отображает значения 
отдельных позиций командного слова. Выходные сигналы этих триг¬ 
геров суммируются с весом, зависящим от порядкового номера соот¬ 
ветствующей позиции. При п — 3 можно использовать сумматор на 
сопротивлениях, величины которых подобраны согласно отношению 
Ях : Я% : Яз = 1:2:4. На выходе сумматора формируется командный 
сигнал и к (/) (рис. 4.15, ж). Время формирования этого сигнала опре¬ 
деляется длительностью командного слова Т 1Ш . 

2. Цифровые КРЛ систем управления космическими аппаратами 

Рассмотрим особенности построения цифровых КРЛ, которые ис¬ 
пользуются при корректирующем управлении космическими аппара¬ 
тами. В таких КРЛ находят применение бинарные (ш = 2) и много¬ 
основные однопозиционные (т = Ы) коды; результирующий сигнал 
КРЛ имеет две или три ступени модуляции. 

Для цифровых КРЛ комплексов ближнего космоса возможно ис¬ 
пользование сравнительно простых форм сигнала и методов приема 
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[47]. Однако, как отмечалось в § 4.3, к таким КРЛ могут предъявлять¬ 
ся достаточно высокие требования в отношении помехозащищенности 
при наличии радиопротиводействия со стороны противника. В этом 
случае может оказаться необходимым усложнить структуру сигнала 
КРЛ и его обработку в приемнике. Одним из путей повышения помехо¬ 
защищенности цифровых КРЛ комплексом ближнего космоса является 
использование широкополосных сигналов с базой В с 1, корректи¬ 
рующих кодов и проверочной обратной связи. Указанные способы мо¬ 
гут применяться в различных сочетаниях. 

В связи с большой дальностью действия и малыми энергетическими 
потенциалами цифровых КРЛ дальнего космоса существенными ста¬ 
новятся вопросы оптимизации сигнала и схем приемного тракта. 

Рассмотрим в качестве примера один из вариантов совмещенной 
командно-измерительной радиолинии, которая используется при кор¬ 
ректирующем управлении КА дальнего космоса [46]. В состав этой 
радиолинии входит специальный канал передачи синхронизирующих 
сигналов, которые одновременно выполняют роль запросных сигналов 
системы измерения дальности до КА. Такие сигналы формируются на 
основе использования псевдослучайной двоичной последовательности 
(ПС-кода). В радиолинии осуществляется частотное уплотнение син¬ 
хронизирующих и командных сигналов с'использованием двух коге¬ 
рентных между собой поднесущих колебаний. Одно из этих колебаний 
является гармоническим, второе колебание имеет прямоугольную фор¬ 
му. Для передачи команд используются радиосигналы с трехступенча¬ 
той модуляцией КИМ-ФМн-ФМ. 

Функциональная схема передающего тракта рассматриваемой ра¬ 
диолинии и временные диаграммы, поясняющие принцип его работы, 
приведены соответственно на рис. 4.16 и 4.17. Команды, сформиро¬ 
ванные в ЭЦВМ пункта управления, поступают на кодирующее устрой¬ 
ство КРЛ, в котором осуществляется преобразование этих команд 
в отдельные кодовые слова. Каждое такое слово соответствует после¬ 
довательному двоичному коду и в общем случае может состоять из 
информационной и адресной частей. Адресные части предназначаются 
для разделения отдельных команд в приемном тракте. 

На выходе кодирующего устройства образуются видеосигналы 
с кодово-импульсной модуляцией иким ( і ). Этими сигналами осуществ¬ 
ляется фазовая манипуляция на угол зх гармонического поднесущего 
колебания с частотой 4 Р г , которое вырабатывается задающим генера¬ 
тором. 

На выходе фазового модулятора формируется командный сигнал 
и кл (О с модуляцией КИМ-ФМн. Сигнал и кп (і) складывается в сумма¬ 
торе с синхронизирующим сигналом и с с (/), образуя модулирующий 
сигнал и ш (і). Несущее колебание модулируется по фазе сигналом и м (I). 
Результирующий сигнал радиолинии КИМ-ФМн-ФМ можно записать 
в виде 

5^, (^) = ІІ И 5ІП [2я/ н і + к ф м « м (/)], (4.8.2) 

где /н — частота несущего колебания; /с ф м — коэффициент передачи 
фазового модулятора. 
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Рис. 4.16. Функциональная схема передающего тракта радиолинии 

КИМ-ФМн-ФМ. 



Рис. 4.17. Формирование информационного командного и КА (і) и синхронизирую¬ 
щего и с с (0 сигналов. 
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Значение индекса фазовой модуляции /Цф ^ Кф о (^7м о 
амплитуда сигнала и м (/)) выбирается с таким расчетом, чтобы в спектре 
излучаемого сигнала сохранялась составляющая на частоте несущего 
колебания. Эта составляющая используется для работы системы фазо¬ 
вой автоподстройки (ФАП) в приемнике, которая выделяет опорное нап¬ 
ряжение, необходимое для демодуляции принимаемого радиосигнала. 

При формировании синхронизирующего сигнала и с с ( і ) исполь¬ 
зуется генератор ПС-кода, который вырабатывает периодическую 
последовательность (гл. 2). На генератор ПС-кода подаются так¬ 
товые импульсы с периодом повторения т и = 1/2,Р Т , которые полу¬ 
чаются в результате деления частоты колебания задающего генерато¬ 
ра. Период последовательности Тле и длительность элементарного 
импульса т и связаны между собой соотношением 7пс — ^пс^и» где 
л пс — длина периода последовательности. Значения параметров 
Тпс и т и выбирают с учетом обеспечения требуемой точности и одно¬ 
значности измерения дальности до КА (см. гл. 2). На рис. 4.17 приведе¬ 
на последовательность ііпс (0 с длиной периода Ппс — 7. 

Генератор ПС-кода представляет собой сдвигающий регистр с це¬ 
пями обратной связи (см. рис. 2.34). В процессе формирования одного 
периода последовательности регистр генератора ПС-кода последо¬ 
вательно проходит через все возможные состояния, за исключением 
состояния, которому соответствует комбинация из одних символов «О». 
Каждый каскад регистра подключен к схеме совпадений дешифратора 
ПС-кода. На выходе этой схемы образуется последовательность им¬ 
пульсов и п и (0 с периодом повторения Тпс, которые обеспечивают 
отсчет временных интервалов при измерении дальности до КА. Дли¬ 
тельность отдельных символов командного слова выбрана равной пе¬ 
риоду последовательности. Это позволяет использовать импульсы 
и П и Ь) и Д ля синхронизации символов командных слов, поскольку 
временное положение этих импульсов согласовано с периодической 
последовательностью синхронизирующих сигналов и с с (/), которые 
передаются по радиолинии. 

В качестве синхронизирующего сигнала и с с (і) используется под- 
несущее колебание прямоугольной формы, манипулированное по фазе 
Двоичными символами ПС-кода. В рассматриваемой радиолинии такой 
сигнал образуется в результате инверсной манипуляции (ф м = 0; л) 
символами ПС-кода поднесущего. колебания прямоугольной формы 
и 2 р (?) с частотой 2Р Т . Поскольку исходные сигналы являются дво¬ 
ичными и имеют прямоугольную форму, то фазовый модулятор заме¬ 
няется сумматором по модулю два, который выполняется на элементах 
дискретной техники. На выходе этого сумматора формируется широко¬ 
полосный синхронизирующий сигнал и с с (/). Энергетический спектр 
этого сигнала С с с (/) приведен на рис. 4.18. Частота гармонического 
колебания (равная 4Г Т ), используемого для передачи команд, совпа¬ 
дает с «нулем» спектра сигнала О с с (/). Тем самым обеспечивается 
малый уровень взаимных помех при частотном разделении синхрони¬ 
зирующих и командных сигналов в приемнике. 

Функциональная схема приемного тракта радиолинии приведена 
на рис. 4.19. Демодуляция несущего колебания производится в син- 
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хронном детекторе, опорное напряжение и ои (1) для которого выде¬ 
ляется с помощью системы ФАП и соответствует спектральной состав¬ 
ляющей принимаемого сигнала на частоте несущего колебания. На вы¬ 
ходе синхронного детектора получается демодулированный сигнал 
и д (/), который отличается от модулирующего сигнала и ш (?) из-за воз¬ 
действия помех (в частности, вследствие воздействия аддитивной поме¬ 
хи п (і)). 

В приемном тракте производится близкая к оптимальной обработ¬ 
ка отдельных символов командного слова, которая обеспечивается 
использованием соответствующих опорных сигналов. Эти сигналы вы¬ 
рабатываются устройствами, входя¬ 
щими в состав системы синхрониза¬ 
ции приемника, которая в рассмат¬ 
риваемой схеме является инерцион¬ 
ной. 

Рассмотрим последовательность 
операций, выполняемых при выделе¬ 
нии и регистрации отдельных симво¬ 
лов командного слова. 

Для выделения командного сло¬ 
ва и к д ( і ) к выходу синхронного де¬ 
тектора несущего колебания под¬ 
ключен полосовой ограничитель, 
настроенный на частоту 4 Р т . Сиг¬ 
нал, выделенный ограничителем, по¬ 
ступает на синхронный детектор 
поднесущего колебания. В качестве 
опорного напряжения на этот детектор подаются колебания управляе¬ 
мого генератора, который подстраивается принимаемыми синхрони¬ 
зирующими сигналами. На выходе детектора поднесущего колебания 
восстанавливаются биполярные видеоимпульсы с кодово-импульсной 
модуляцией, искаженные шумовой помехой. Эти импульсы соответст¬ 
вуют двоичным символам «1» и «О» командного слова. Выходные сигна¬ 
лы детектора поднесущего колебания интегрируются в течение дли¬ 
тельности элементарных символов т э = Тис- 

В конце каждого принятого символа решающее устройство опре¬ 
деляет полярность выходного напряжения интегратора, в соответствии 
с которой осуществляется регистрация символов «1» или «О». Затем 
с помощью сигналов по элементной синхронизации производится бы¬ 
стрый разряд интегратора и начинается обработка очередного при¬ 
нятого символа. 

Система инерционной синхронизации в приемном тракте обеспе¬ 
чивает согласование во времени принимаемых и опорных сигналов. 
В состав этой системы входит генератор ПС-кода, идентичный генера¬ 
тору, который имеется в передающем тракте радиолинии. На генера¬ 
тор ПС-кода поступают тактовые импульсы, которые формируются 
путем деления на два частоты колебаний управляемого генератора 4/ г т , 
В системе инерционной синхронизации вырабатывается управляющее 
напряжение и у ( т), предназначенное для автоматической подстройки час- 
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Рис. 4.18. Огибающая спектра 
мощности синхронизирующих сиг¬ 
налов. 




Декодирующее устройство 


4 ^ 



К 


О, 


235 
















тоты колебаний этого генератора. Способ формирования напряжения 
Ыу(т) показан на рис. 4.20. Система синхронизации отличается от про¬ 
стейшей схемы слежения за задержкой ПС-кода (см. гл. 2), поскольку 
сигнал и с с (/) имеет более сложную, структуру. 

Для выделения синхронизирующего сигнала и с с (/) к выходу де¬ 
тектора несущего колебания подключен фильтр нижних частот (ФНЧ) 
с полосой пропускания порядка 4 Р т . Выделенный сигнал ц с ' с (/) 
перемножается с опорным сигналом, в качестве которого удобно ис¬ 
пользовать сигнал и 0 (/), полученный суммированием по модулю два 
двоичных символов ПС-кода «пс (0 и колебания прямоугольной 



Рис. 4.20. Формирование, управляющего напряжения и у (т). 


\ 

формы и Р ( і ) с частотой Р т = 1/2т и . Указанное колебание формирует¬ 
ся в результате деления на четыре частоты колебаний управляемого 
генератора 4 Р т . 

' При наличии точной синхронизации между принятым сигналом 
и с с (і) и опорной последовательностью на выходе перемножителя 
образуется колебание прямоугольной формы и Р (і) с частотой Р т . Это 
колебание сдвинуто по фазе на угол я/2 относительно аналогичного 
колебания, которое используется при формировании опорного сиг¬ 
нала, поступающего на перемножитель. Появление небольшого времен¬ 
ного рассогласования т между принятым и опорным сигналами при¬ 
водит к изменению формы колебания на выходе перемножителя. Это 
колебание проходит через ФНЧ. с полосой пропускания, несколько 
превышающей значение Р т , и поступает на фазовый детектор системы 
фазовой автоподстройки частоты колебаний управляемого генератора. 
Зависимость напряжения и у (т) на выходе фазового детектора от вре¬ 
менного рассогласования т между принятым сигналом и с с (/) и опор¬ 
ной последовательностью имеет вид дискриминационной харак¬ 
теристики, которую можно аппроксимировать кусочно-линейной 
функцией (рис. 4.20). Поскольку при т^т и напряжение и у (т) не вы¬ 
рабатывается, режим автоматического сопровождения принимаемых 
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сигналов возможен в пределах временных рассогласований, которые 
не превышают ширины дискриминационной характеристики. 

В начале сеанса связи возможна произвольная величина рассо¬ 
гласования т, поэтому необходимо принимать специальные меры для 
установления режима сопровождения принимаемых сигналов. С этой 
целью вводится режим «поиска» указанных сигналов. Простейший 
способ «поиска» сигнала и с с (г 1 ) основан на принудительном изменении 
частоты управляемого генератора относительно ее номинального зна¬ 
чения на сравнительно небольшую величину А Р т . В этом случае опор¬ 
ный сигнал начинает «скользить» относительно принятого сигнала 
и с с (0 со скоростью; пропорциональной величине частотной расстрой¬ 
ки А Р г . Через некоторое время вблизи одной из точек достигается 
состояние устойчивого равновесия системы. Для автоматического вхож¬ 
дения в синхронизм необходимо, чтобы скорость взаимного «скольже¬ 
ния» двух сигналов была небольшой по сравнению с полосой пропус¬ 
кания замкнутой системы синхронизации. В режиме «поиска» на уп¬ 
равляемый генератор подается специальный сигнал, под действием 
которого частота генератора изменяется на фиксированную вели¬ 
чину А Р т . 

Прием команд осуществляется только при наличии режима сопро¬ 
вождения сигналов синхронизации. В режиме «поиска» декодирующее 
устройство запирается; тем самым уменьшается вероятность образо¬ 
вания ложных команд под действием помех. Для индикации режима 
сопровождения используется схема, которая контролирует наличие 
сигнала с частотой Р т на выходе перемножителя. С помощью этой схе¬ 
мы вырабатываются сигналы включения и выключения поиска, кото¬ 
рые поступают на управляемый генератор (рис. 4.19). 

В рассмотренной радиолинии суммарная мощность излучаемого 
сигнала распределяется между командными и синхронизирующими 
сигналами. Более совершенными представляются полностью совме¬ 
щенные командно-измерительные радиолинии, в которых вся мощ¬ 
ность сигнала одновременно используется для передачи команд, син¬ 
хронизации и выполнения траекторных измерений. 

§ 4.9. АНАЛОГОВЫЕ МЕТОДЫ ПЕРЕДАЧИ КОМАНД. АНАЛОГОВЫЕ КРЛ 

1. Вводные замечания 

В аналоговых КРЛ передача команд осуществляется путем плав¬ 
ного изменения определенных параметров радиосигнала. Широкое 
применение находит метод передачи, при котором значение аналоговой 
команды преобразуется в соотношение временных интервалов Т х и Т 2 , 
составляющих период манипуляции Т ын = Т х + Т 2 Ш, 15]. В таких 
КРЛ командным сообщением сначала модулируется импульсное под- 
несущее колебание (первая ступень модуляции сигнала). На рис. 4.21 
изображены временные диаграммы поднесущего колебания с использо¬ 
ванием широтно-и мпульсной (ШИМ) и время-импульсной (ВИМ) 
модуляции' сигнала. В первом случае значения временных интервалов 
7\ цТ 2 представлены длительностью соответствующих импульсов. При 
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ВИМ с помощью тактовых импульсов (ТИ) и рабочих импульсов (РИ) 
передаются границы временных интервалов Т г и Т 2 . Для каждого из 
указанных методов модуляции коэффициент команды % я определяется 
формулой 

(4.9.1) 

1 МН 

При передаче нулевого значения команды (/„ = 0) имеем 7\ = 
= Т 2 = Т мн /2. Представление команды соотношением временных 
интервалов позволяет реализовать в КРЛ малую величину аппара¬ 
турных ошибок, поскольку при изменении мощности принятого 
сигнала или амплитудных характеристик радиотракта величина % к 



Рис. 4.21. Представление аналоговой команды соотношением временных интерва 

лов. 


меняется незначительно. В частности, можно обеспечить достаточно 
высокую стабильность нулевого уровня напряжения на выходе команд¬ 
ного радиоканала при = 0, что имеет важное значение для работы 
контура управления. Аппаратурная реализация такой радиолинии 
получается сравнительно несложной. 

На входе радиолинии выполняется преобразование напряжение- 
временной интервал. Принцип действия преобразователя (рис. 4.22) 
основан на сравнении командного сообщения и к с ( і ) с импульсами пи¬ 
лообразной формы н пл (1), которые вырабатываются генератором пило¬ 
образного напряжения. Этот генератор запускается тактовыми импуль¬ 
сами м т и ( і ) с периодом повторения Т мн . В моменты равенства сравни¬ 
ваемых напряжений осуществляется коммутация формирующего 
устройства, на выходе которого образуется сигнал с широтно-импульс¬ 
ной модуляцией «шим (0* В качестве формирующего устройства мож¬ 
но использовать, например, триггер. При фиксированной величине ко¬ 
мандного сообщения значения временных интервалов 7\ и Т 2 опреде¬ 
ляются из уравнений 



где и п0 — амплитуда пилообразных импульсов. 
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Г4.9.2а1 

\ / 

(4.9.26) 



Решая уравнения (4.9.2), получаем 



ЛП 

1 МН 



(^пО^ 


к 


с), 



1 МН 

2« п о 


(^пО 



(4.9.3а) 

(4.9.36) 


С помощью формул (4.9.1) и (4.9.3) выражение для коэффициента 
команды %к запишем в виде 



и и с 
&по 


(4.9.4) 


Если командный сигнал, поступающий к получателю команды, 
должен представлять собой плавно меняющееся напряжение, то на 







Рис. 4.22. Принцип работы преобразователя напряжение-временной интервал. 

выходе приемного тракта осуществляется демодуляция сигналов, соот¬ 
ветствующих временным интервалам 7\ и Т 2 . При этом используется 
устройство, показанное на рис. 4.23. В результате обработки приня¬ 
тых сигналов формируется напряжение і/шим (О» которое соответствует 
сигналу с широтно-импульсной модуляцией. Фильтр нижних частот 
(ФНЧ) выделяет постоянную составляющую этого напряжения. 
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При фиксированном значении передаваемой команды установив¬ 
шееся напряжение на выходе фильтра определяется соотношением 


и к — 


к, ь I/.. 
Ф ™ 


'Т 
1 1 


'Т 
1 2 


МН 


Кф с/ макс % к , 


(4.9.5) 


где Кф — коэффициент передачи фильтра; ^/ макс — амплитуда напря¬ 
жения «шим (О- 

Из соотношений (4.3.2), (4.3.3) и (4.9.5) следует, что коэффициент 
передачи радиоканала, рассматриваемого как радиозвено системы уп¬ 
равления, составляет величину 


^рл ^прд ^прм ^-прд ^макс» 


(4.9.6а) 



^прм 



V 


мак> 


к прд — и 


1 


по 


(4.9.66) 


Передаточная функция радиозвена выражается формулой (4.3.1), 
причем величина Ф ф (р ) определяется фильтром, входящим в состав 
схемы рис. 4.23. 



а 


к 



- Рис. 4.23. Выделение командного сигнала при приеме команд, представленных 

соотношением временных интервалов. 

Метод представления команд соотношением временных интервалов 
реализуется в различных типах КРЛ. Эти радиолинии отличаются 
между собой структурой сигнала и способом уплотнения и разделения 
каналов. Рассмотрим в качестве примера двухканальные аналоговые 
радиолинии, в которых используются сигналы с модуляцией ШИМ- 
ЧМн-АМ и ВИМ(ИВС)-АМ. 

2. Радиолиния ШИМ-ЧМн-АМ 

В аналоговой радиолинии ШИМ-ЧМн-АМ применяется режим не¬ 
прерывного излучения высокочастотного сигнала и частотное уплот¬ 
нение каналов с использованием гармонических поднесущих колеба¬ 
ний. Функциональная схема передающего и приемного трактов такой 
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радиолинии приведена на рис. 4.24. Временные диаграммы, поясняю¬ 
щие процесс передачи команд по одному из каналов этой радиолинии, 
приведены на рис. 4.25. 

Командное сообщение первого канала и кс . (О поступает на пре¬ 
образователь напряжение-временной интервал, на выходе которого 
образуется последовательность импульсов с широтно-импульсной мо¬ 
дуляцией «шим, ({)• С помощью этих импульсов осуществляется час¬ 
тотная манипуляция гармонического поднесущего колебания. Будем 
считать, что используются два независимых генератора поднесущих 
колебаний (с частотами / Г ІІ и / г 2і ), которые поочередно коммутируются 

управляющими импульсами. В этом случае в моменты коммутации не¬ 
прерывность фазы поднесущего колебания не сохраняется. На выходе 
коммутатора образуется сигнал и м с модуляцией ШИМ-ЧМн. Анало¬ 
гичные преобразования выполняются в другом канале передающего 
тракта. Сигналы и ш (і) и и ш ( і ), которые отличаются значениями час¬ 
тот поднесущих колебаний и коэффициентами команд % Кі и % к , скла¬ 
дываются в сумматоре. Суммарным сигналом и м (і) — и м (/) + 
+ «м п (0 осуществляется амплитудная модуляция несущего колеба¬ 
ния. Результирующий сигнал радиолинии ШИМ-ЧМн-АМ получается 
в результате осуществления трех ступеней модуляции. 

В приемном устройстве производится амплитудное детектирование 
несущего колебания. С выхода детектора сигнал и д (1) поступает на 
разделительные фильтры поднесущих колебаний. 

В каждом канале приемного тракта имеются два разделительных 
фильтра и два амплитудных детектора огибающей, на выходе которых 
образуются видеоимпульсы и х (?) и и 2 (1) соответствующей длитель¬ 
ности. Эти импульсы поступают на демодулятор ШИМ, основными 
элементами которого являются триггер и ФНЧ. На выходе триггера 
восстанавливается сигнал с широтно-импульсной модуляцией «шим (О- 
Из-за ограниченной полосы пропускания разделительных фильтров 
запускающие импульсы и 1{ (?) и и 2 (і) имеют растянутые фронты. 

Поэтому моменты срабатывания триггера запаздывают относительно 
начала этих импульсов. Если схема приемного тракта является сим¬ 
метричной, такое запаздывание не отражается на соотношении между 
длительностью положительных и отрицательных импульсов триггера. 
В несимметричной схеме возникают искажения принятой команды, 
в том числе смещение нулевого уровня напряжения на выходе ФНЧ 
П Р И 5Ск = 0. Для компенсации подобных искажений предусматривает¬ 
ся балансирование демодулятора ШИМ. 

На рис. 4.26 изображен амплитудный спектр модулирующего сиг¬ 
нала С м (/) и излучаемого сигнала 0 8 (/) двухканальной радиолинии 
ШИМ-ЧМн-АМ при непрерывной передаче постоянных команд % КІ — 

= 0 и 5Ск п > 0 (7 1 1 ’ 1 >Т , 2 п , причем для рис. 4.26 Т 1п = 3/4Г МН ). 

В спектре модулирующего сигнала О м (/) имеются дискретные состав¬ 
ляющие на частотах поднесущих колебаний первого и второго каналов 
(Е,; Е 2і ; Р х ; Е 2 ), а также дискретные составляющие с частотами 
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Рис. 4.24. Функциональная схема передающего и приемного трактов радиолинии 

ШИМ-ЧМн-АМ. 
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МН) 


Гц ± //Тын, Р, и ± //Гм»; Л„ ± //Г»» и Г >п ± //Г м „ (/=1,2, ...)• 
Огибающая дискретного спектра сигнала первого канала (х Кі = 0) 
определяется спектром одиночного импульса длительностью Т ми / 2. 


Поскольку импульсы этого канала имеют одинаковую длительность 
(Тц «= Т а = Т мн /2), спектральные составляющие сигнала и Мі ( і ) 

с частотами Т 7 * и Р 2{ имеют одинаковые амплитуды. Ширина спектра 




Рис. 4.25. Временные диаграммы сигналов для 1 канала радиолинии 

ШИМ-ЧМн-АМ. 


поднесущих колебаний второго канала (% к >> 0) определяется дли¬ 
тельностью более короткого импульса Т 2и (Т 2 <С Т мн /2). Импульсы 

большей длительности обладают большей энергией, поэтому амплитуда 
колебания с частотой Р г в спектре сигнала и м (1) превышает амплиту¬ 
ду колебания с частотой Р 2 . Излучаемый сигнал радиолинии имеет 

спектр С а (/), который соответствует амплитудной модуляции несу¬ 
щего колебания сигналом и ш (/). Спектр излучаемого сигнала содер¬ 
жит две симметричные боковые полосы и центральную составляющую 
на частоте несущего колебания / н . 

Рассмотрим методику выбора основных параметров радиолинии 
ШИМ-ЧМн-АМ. 
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Коэффициент команды % к характеризует глубину широтно-им¬ 
пульсной модуляции.Максимальная величина этого коэффициента 
определяется формулой 


у 

лК макс 


^макс — Т’мин 


1 2Т МИН 


Т мн 


^мн 



где Т мак0 и Тмин — соответственно максимальная и минимальная 
длительности импульсов на выходе преобразователя. 

Для уменьшения искажений передаваемой команды под действием 
помех целесообразно увеличить максимальную глубину модуляции 
сигнала, т. е. значение % к п . Однако при этом уменьшается длитель¬ 
ность импульсов Гмин, что вызывает расширение спектра поднесущего 




Рис. 4.26. Спектры сигналов в 
двухканальной радиолинии 
ШИМ-ЧМн-АМ. 
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колебания и требует соответственно^расширения полосы пропускания 
радиолинии. Поэтому при выборе допустимого значения Тмин часто 
используется условие Т мин « (0,05 -г- 0,1)Т МН ; тогда из формулы 
(4.9.7) получим: 


X 


к макс 



(4.9.8) 


Максимальная ширина отдельных частотных полос спектра под¬ 
несущих колебаний определяется приближенным соотношением 




Тмин 


(4.9.9) 


При выборе ширины полосы пропускания разделительных фильт¬ 
ров (ЛТр а) необходимо учитывать возможную расстройку между час¬ 
тотой поднесущего колебания Т пп (Т пн = Рц, Т 2][ ; Р х ; Т 2п ) и резо¬ 
нансной частотой фильтра Т р ф ; поэтому применяется расчетная фор¬ 
мула 

ДТрф« ЗафТ пн + ДТ ПН , (4.9.10) 


где а ф — коэффициент относительной среднеквадратической неста¬ 
бильности настройки фильтров (для обычных резонансных фильтров 
а ф « 0,5 • ІО -2 ). 



Частотные характеристики разделительных фильтров I канала 
изображены на рис. 4.27. Поскольку реальные фильтры обладают ко¬ 
нечной селективностью, значения частот поднесущих колебаний долж¬ 
ны отстоять друг от друга на определенную величину АР 0і которая вы¬ 
бирается из условия отсутствия взаимных помех 


«^р ф* 


(4.9.11) 


Коэффициент запаса а 3 определяется формой частотной характе¬ 
ристики разделительных фильтров; значение коэффициента а 3 обычно 
составляет 1,3 -г- 1,5. 

В процессе передачи команд возможны нелинейные искажения 
сигнала из-за неидеальности характеристик общего тракта КРЛ 
(передатчика и^ приемника). Напри¬ 
мер, при увеличении глубины моду¬ 
ляции несущего колебания может 
оказаться необходимым учитывать 
нелинейные участки модуляционной 
характеристики, которые будут при¬ 
чиной появления нелинейных иска¬ 
жений сигнала. При наличии таких 
искажений на выходе демодулятора 
несущего колебания появляются ком¬ 
бинационные составляющие спектра 
поднесущих колебаний, а также гар- 



стики разделительных 

I канала. 


Л. А 

фильтров 


моники этих колебаний. Для ослабления подобных помех значения 
частот поднесущих колебаний Р 2 , / г 1п и Р 2 \ выбирают с та¬ 
ким расчетом, чтобы комбинационные составляющие и гармоники 
не попадали в полосу пропускания разделительных фильтров. 
Нелинейные искажения сигнала в двухканальной радиолинии 
ШИМ-ЧМн-АМ будут относительно невелики, если коэффициент 
амплитудной модуляции несущего колебания, создаваемой каждым из 
поднесущих колебаний, отвечает условию гпа м ^ 0,4. 

Один из видов искажений передаваемых команд обусловлен слу¬ 
чайностью фазовых соотношений в моменты коммутации поднесущих 
колебаний. Величина этих ошибок пропорциональна минимальному 
значению частоты поднесущего колебания Р ™ (на рис. 4.26 Р„„ = 

= Ру { ). Поэтому при выборе значений ^пн и Т шѵіп обычно исполь¬ 


зуется условие: 



шт мин 



10 


^мин 


(4.9.12) 


Максимальное значение частоты поднесущего колебания 7 ПИ 
(на рис. 4.26 -^щтмакс = ^ 2 П ) ограничено допустимым расширением 
спектра излучаемого сигнала Р с . Паоаметры Р п „ _ и Р с связаны 

М а К С 

соотношением 

= 2 ^пи макс Н ^ )* (4-9-13) 

где АР цд определяется формулой (4.9.9). 
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При выборе ширины полосы пропусканий УПЧ(Д.Гпч) учитывает¬ 
ся нестабильность частоты гетеродина в прі* емнике и изменения ча¬ 
стоты принимаемого сигнала, в том числе допплеровское смещение 
частоты сигнала. Таким образом, использует^ 51 соотношение: 


ДРпч = Р '-+ Д^ мако , ( 4 - 9 -14) 

где Д^Ѵ макс — максимально возможное суг^ ма Р ное отклонение про¬ 
межуточной частоты от ее номинального знД чения * 


3. Радиолиния ВИМ(ИВС)"^М 

В аналоговой радиолинии ВИМ(ИВС)-А^ применяется импульс¬ 
ный режим излучения сигнала. На рис. 4.$° изображена функцио¬ 
нальная схема передающего и приемного траі< тов радиолинии. Времен¬ 
ные диаграммы, поясняющие формирование модулирующего сигнала 
и м (і), показаны на рис. 4.29. Обозначения а, 6 на Р ис - 4-29 соответ¬ 
ствуют аналогичным обозначениям в схеме Р ис - 4.28. Для передачи 
команд в каждом из каналов радиолинии исп0 льз У ется время-импульс- 
ная модуляция (ВИМ) поднесущего колеба^ ия - При этом значение 
передаваемой команды определяется положе нием рабочего импульса 
(РИ) относительно тактового импульса (ТИ) (Р ис - 4.29 а, б, в). Следо¬ 
вательно, имеет место преобразование кома^ дног ® сооощения и кс {і) 
в соотношение временных интервалов % к (/). рабочий импульс, который 
вырабатывается на выходе формирующего каскада, соответствует 

границе временных интервалов Т г и Т 2 . 

В рассматриваемой радиолинии возмо# НЬІ различные способы 

уплотнения каналов и соответственно, разлН чньіе структуры модули¬ 
рующего сигнала. Наибольшее применение ^аходит способ структур¬ 
но-временного уплотнения каналов с исп ользованием импульсно¬ 
временных сигналов (ИВС), которые формирУ ются с помощью шифра¬ 
торов. Параметрами ИВС являются число имііУ ЛЬС0В в кодовой группе, 
образующей данный сигнал ( п с ), длительноС ть импульсов (т и ) и вели¬ 
чина временных интервалов между отдельш#™ импульсами (рис. 4.2). 

При структурно-временном уплотнении каналов применяют три 
различных ИВС. Тактовый сигнал (ТС) явл^ ется синхронизирующим 
и предназначается для создания отметок вр емени » которые исполь¬ 
зуются в качестве начала отсчета временный интервалов. При непре¬ 
рывной передаче команд тактовые сигналы образуют периодическую 
последовательность с периодом Т мн . Рабочий сигналы первого и вто¬ 
рого каналов (РС Т и РС П ) служат для пёреД ачи значений соответст¬ 
вующих временных интервалов. 

При структурно-временном уплотнении каналов рабочий сигнал 
первого канала может перемещаться в пред^ лах одной половины пе- 
риода Г мн , а рабочий сигнал второго канаД а в пределах другой 
половины этого периода. Тем самым исключа ется перекрытие рабочих 
сигналов во времени и, следовательно, устрД няются междуканальнЬіе 
помехи. 
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Аппаратура кодирования и уплотнения каналов 


ъ I* 





«а 


* 

■ 5 : 

СЪ 

у 




247 


Рис. 4.28. Функциональная схема передающего и приемного трактов радиолинии - ВИМ(ИВС)-АМ. 













При использовании структурного уплотнения каналов (т. е. уп¬ 
лотнения по форме сигналов) сигнал каждого канала перемещается 
в пределах полного периода Т мн . В этом случае необходимо применять 
сигналы, которые обеспечивают незначительное взаимное влияние 
каналов с учетом возможности перекрытия сигналов различных ка¬ 
налов по времени и при наличии помех. В качестве таких, сигналов 
возможно использовать, например, частотно-временные сигналы 
(ЧВС — см. рис. 4.2, д). 

При временном уплотнении каналов в приемном тракте исполь¬ 
зуются стробирующие сигналы, поэтому с точки зрения разделения 
каналов применение рабочих импульсно-временных сигналов стано¬ 
вится необязательным. Однако с помощью таких сигналов обеспечи- 



5 ) 

в) 


\ 




і 


Рис. 4.29. Формирование модулирующего сигнала ы м (/) в радиолинии 

ВИМ(ИВС)-АМ г 


Л 


вается повышение помехозащищенности КРЛ за счет снижения веро¬ 
ятности образования ложных команд в паузе под действием помех. 

В радиолинии ВИМ(ИВС)-АМ несущее колебание модулируется 
по амплитуде импульсным сигналом и м (і), который образуется на вы¬ 
ходе сумматора в результате объединения тактовых и рабочих сиг¬ 
налов. 

В приемном устройстве производится амплитудное детектирова¬ 
ние несущего колебания. Для разделения тактовых и рабочих импульс¬ 
но-временных сигналов используются соответствующие дешифраторы. 
На вход дешифраторов поступают импульсы стандартной формы, ко¬ 
торые вырабатываются из принятого сигнала с помощью формирую¬ 
щего каскада. Эти импульсы нормированы по амплитуде и по длитель¬ 
ности; тем самым уменьшается влияние различных искажений приня¬ 
того сигнала, возникающих под действием помех. 

С выхода дешифраторов снимаются тактовые и рабочие импульсы 
(ТИ, РИі, РИ П ), которые осуществляют запуск триггеров соответ¬ 
ствующих каналов. На выходе триггеров вырабатываются сигналы 
с широтно-импульсной модуляцией, которые преобразуются затем 
в непрерывные командные сигналы ( и к и и„ и ). Эта часть приемного 

тракта представляет собой демодулятор ШИМ. При передаче нулевых 
значений команд (х Кі = Хк ІТ == 0) должно выполняться условие 

«I II 
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и Кі = и 1<п = 0. Поэтому формирование сигналов м К1 и и к про¬ 
изводится с учетом способа уплотнения каналов КРЛ. При структур¬ 
но-временном и временном уплотнении каналов используются несим¬ 
метричные временные интервалы (Т г =^= Т 2 при % к = 0). Соответст¬ 
венно изменяется постоянная составляющая выходного напряжения 
фильтра, включенного после триггера, по сравнению с методом пере¬ 
дачи команд, когда при Хк ^ 0 выполняется условие Т г = Т % . Для 
компенсации этих изменений можно предусмотреть, например, несим¬ 
метричную первоначальную балансировку демодуляторов ШИМ. В этом 
случае коэффициент передачи приемного тракта уменьшается в два 
раза по сравнению с КРЛ, в которой рабочий сигнал каждого канала 
может перемещаться в пределах полного периода Т мн . 

На рис. 4.30, / показан принцип работы шифратора и дешифра¬ 
тора применительно к тактовому импульсно-временному сигналу (ТС). 
При построении этих устройств можно использовать линии задержки 
(ЛЗ). Временные интервалы между импульсами ИВС определяются 
отводами ЛЗ шифратора, с которых снимаются отдельные импульсы 
ИВС. В дешифраторе имеется схема совпадения, которая подключается 
к соответствующим отводам ЛЗ. Эти отводы должны быть согласованы 
с отводами ЛЗ шифратора. Тогда в момент окончания принятого ИВС 
обеспечивается совпадение отдельных импульсов этого сигнала на от¬ 
водах ЛЗ дешифратора. К выходу схемы совпадения подключен селек¬ 
тор длительности импульсов, рассчитанный на прохождение импуль¬ 
сов, длительность которых отвечает условию т макс ^ т с ^ т мин , 
где т макс и т мин — фиксированные величины. Тем самым умень¬ 
шается вероятность ложных срабатываний дешифратора под дейст¬ 
вием помех. 

Остановимся на вопросах выбора основных параметров радиоли¬ 
нии ВИМ (ИВС)-АМ. 

При формировании модулирующего сигнала с ВИМ максимальный 
коэффициент команды Хк макс » который соответствует минимальной 

величине временного интервала выбирается с учетом условия 

Т*мин > , где — максимальная длительность импульс- 

мин -- і'макс’ к макс •' 

но-временного сигнала. 


Выбор величины 4 макс , длительности отдельных импульсов ИВС т й 

и их расстановки производится с учетом обеспечения противоречивых 
требований. Для повышения помехозащищенности КРЛ и улучшения 
качества разделения каналов желательно использовать ИВС с неповто¬ 
ряющимися временными интервалами между отдельными импульсами. 
Кроме того, необходимо предусмотреть достаточно большой ансамбль 
возможных ИВС, что позволяет изменять структуру используемых 
сигналов с целью защиты КРЛ от воздействия организованных ими¬ 
тационных помех. 


Увеличение значения і ѵ способствует выполнению перечне- 

ленных требований. При заданной' величине с уменьшением 

длительности импульса т и облегчается формирование необходимого 
набора ИВС. Однако в этом случае возрастает влияние временных 




нестабильностей линии задержки шифраторов и дешифраторов, по¬ 
этому минимально допустимая длительность импульса зависит от ре¬ 
альных характеристик этих устройств. 





Рис. 4.30. I — Принцип работы шифратора и дешифратора импульсно-временного 
сигнала (ИВС). II — Влияние взаимного смещения импульсов ИВС на работу 

дешифратора. 

Выбор числа импульсов п с в импульсно-временных сигналах ТС, 
РС Г и РС И связан с обеспечением требуемой помехоустойчивости ра¬ 
диолинии. При малом числе импульсов возрастает вероятность возник¬ 
новения ложных сигналов под действием помех. С увеличением п с 
повышается вероятность подавления ИВС, поскольку для подавления 
такого сигнала достаточно подавления хотя бы одного импульса, вхо- 
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дящего в его состав. Практически величина п с обычно выбирается в 
пределах от 3 до 6 импульсов [15]. 

Для уменьшения разброса моментов срабатывания формирую¬ 
щего каскада целесообразно повышать крутизну фронтов импульсов, 
поступающих на вход этого каскада. Это обстоятельство учитывается 
при выборе ширины полосы пропускания УПЧ(ДРпч) и фильтра НЧ 
(видеочастоты), включенного на выходе амплитудного детектора 
(ДР В ). Обычно выполняется условие 2АР В <С ДРпч, тогда длительность 
фронтов видеоимпульсов приблизительно равна величине Тф Р « 
» 1/2ДР В . 

Важным параметром дешифратора является допуск на величину 
взаимного смещения импульсов ИВС. Под действием помех любой 
из импульсов может сместиться относительно своего номинального 
положения; при этом уменьшается длительность импульса на выходе 
схемы совпадения. Рис. 4.30, II поясняет характер подобных иска¬ 
жений на примере ИВС, состоящего из двух импульсов. 

Для регистрации приема ИВС необходимо, чтобы длительность 
импульса т с на выходе схемы совпадений превышала заданную ве¬ 
личину т мин . Из этого условия определяются допустимые интервалы 
взаимного смещения импульсов ИВС. Для двухимпульсного ИВС 
должно выполняться условие Дт 2 = т и — і: миі1) где ± Дт 2 — мак¬ 
симально допустимый интервал взаимного смещения импульсов. 
При п с >2 допустимый интервал смещения каждого из импульсов 
в общем случае зависит от фактического положения остальных импуль¬ 
сов, входящих в состав ИВС. 


§ 4.10. ПОМЕХОУСТОЙЧИВОСТЬ АНАЛОГОВЫХ КОМАНДНЫХ РАДИОЛИНИЙ 

* 

1. Реальная помехоустойчивость командных радиолиний 

ШИМ-ЧМн-АМ и ВИМ-АМ 

Проведем анализ воздействия широкополосной шумовой помехи 
на один из каналов радиолинии ШИМ-ЧМн-АМ, полагая частотные 
характеристики всех фильтров приемного тракта прямоугольными. 
Рассматриваемая помеха обладает равномерной спектральной плот¬ 
ностью мощности (О ш ) в полосе пропускания УПЧ приемника (АР П ц). 
Величина отношения сигнал/шум на входе амплитудного детектора 
несущего колебания вычисляется по формуле 




Рн 


С Ш ДД 


пч 



2С ш ДД П ч 


(4.10.1) 


где и п и Р н — соответственно амплитуда и мощность составляющей 
принятого сигнала на частоте несущего колебания. 

Будем полагать, что применяется линейный детектор и выпол¬ 
няется условие (РсАРш)вх ^ 10— 15 дб. В этом случае приемный 
тракт можно считать квазилинейным. При квазилинейном амплитуд¬ 
ном детектировании смеси сигнала с шумом энергетический спектр 
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шума переносится без искажений в область низких частот. В резуль¬ 
тате такого преобразования спектральная плотность мощности шума 
на выходе детектора увеличивается в два раза, а ширина спектра 
шума уменьшается в два раза по сравнению с аналогичными харак¬ 
теристиками шума на входе детектора. С помощью разделительных 
фильтров выделяются импульсы поднесущих колебаний, амплитуда 
которых пропорциональна величине т А м^н- Коэффициент /лдм харак¬ 
теризует глубину амплитудной модуляции несущего колебания, соз¬ 
даваемой поднесущими колебаниями в каждом из каналов КРЛ. Ве¬ 
личина отношения сигнал/шум на выходе разделительного фильтра 
выражается формулой 


( Рс 

\ т АМ Ѵ\ 

т АМ Р н 

_ т ш 

АР ПЧ 

( Р о \ 

\Рш 

' р ф 40 Ш АР р ф 

20 ш ф 

2 

А^рф 1 

1 Рш / 


ВХ 


(4.10.2) 


Поскольку разделительные фильтры являются достаточно узко¬ 
полосными (А/^р ф А/^пч), то при (Р с /Р ш ) вк > 10 -т- 15 дб выпол¬ 
няется условие (Р с /Рп і) Р ф 1. В этом случае отношение сигнал/шум 
на выходе амплитудного детектора поднесущего колебания будет та¬ 
ким же, как и на его входе, т. е. составит величину (Р с /Риі)рф- На 
рис. 4.31 показан характер результирующих импульсных напряжений 
и х {і) и и г (і), которые образуются на выходе двух детекторов подне¬ 
сущих колебаний. С помощью этих сигналов осуществляется запуск 
триггера (рис. 4.24). В отсутствие шума можно применить трапеце¬ 
идальную аппроксимацию формы запускающих импульсов, полагая, 
что длительность фронта этих импульсов Тф Р определяется шириной 
полосы пропускания разделительных фильтров (Тф Р ^ 1/АР Р ф). 
Амплитуда запускающих импульсов і/ с связана с мощностью приня¬ 
того сигнала Р„ соотношением (коэффициент усиления приемного 
тракта для простоты принимается равным единице): 


Ѵ с = т АІА = т АМ V 2Р Н • (4 • Ю.З) 

Мощность шумовой составляющей напряжения на выходе детекто¬ 
ра поднесущего колебания Р ш вычисляется по формуле 

д 

Р Ш д = 20 ш АРр ф . (4.10.4) 

Искажения формы запускающих импульсов вызывают флюктуа¬ 
ции моментов переброса триггера (рис. 4.31). Будем считать, что эти 
моменты соответствуют равенству напряжений и х (і) и и г (і) на входах 
триггера. В этом случае должно выполняться условие 


V. 


о 

о 


фр 


І п ~Ь Цщі ( 4 п) °фр І а ~Ь ^щ2 ( 4 п)> 


(4.10.5) 


где і п — момент переброса триггера, отсчитываемый относительно 
начала фронта запускающего импульса; 5 фр — крутизна фронта за- 
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пускающего импульса; и т1 (4); и шг (4) — напряжение шума на входах 
триггера в момент переброса. Согласно (4.10.5) имеем 





Иціі (4) и 


Ш2 





+ Ах, 


/А 1А Г»\ 

(тг.іО.о) 


г Д е т фр ^ 


Ѵі 


Дт — 


25, 


[^ШІ (^п) '^Ш2 (^п)Ь 


фр ^°фр 

Случайная величина Ах характеризует флюктуации моментов 
переброса триггера. Поскольку частотные характеристики раздели- 


Рис. 4.31. Искажения пе¬ 
редаваемой команды 
в радиолинии 
ШИМ-ЧМн-АМ. 



тельных фильтров практически не перекрываются, шумовые напря¬ 
жения ц ш1 (/) и м ш2 (0 можно считать независимыми. Тогда дисперсия 
флюктуаций моментов переброса триггера вычисляется по формуле 



(4.10.7) 


Полагая 5ф Р » 
и (4.10.7) получаем 


Ц е АР ѵ ф, на основании формул (4.10.3), (4.10.4) 





* 

р Ф 


(4.10.8) 


Флюктуации моментов переброса триггера в первом приближении 
можно считать независимыми, поскольку время корреляции шума 
на выходе детектора поднесущего колебания (т коР ) удовлетворяет ус¬ 
ловию т кор ^ 1/А.Ррф < Тмин (Тщин- — минимальная длительность 
временного интервала, который используется для передачи команд). 
Воздействие шума проявляется в виде двусторонней случайной моду¬ 
ляции длительности импульсов триггера. Момент срабатывания триг¬ 
гера с одинаковой вероятностью может сместиться в сторону опере¬ 
жения или запаздывания. Поэтому среднее значение длительности 
импульсов триггера совпадает с длительностью этих импульсов в от- 
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сутствие рассматриваемой помехи. Соответственно постоянная состав¬ 
ляющая напряжения на выходе радиозвена выражается формулой 
(4.9.5). Спектральная плотность флюктуадионной составляющей в об¬ 
ласти очень низких частот определяется соотношением [15] 

^вых (0) ^ 16/Спрм“ , (4.10.9) 

* МН 


где в соответствии с равенствами (4.3.3) и (4.9.5) /Сп рм 
Используя формулы (4.10.8) и (4.10.9), получаем 


/СфС/ макс . 


0.ых (0) 


.2 & О ш 

'ПрМ 2 п А Г. 

Т мн ^АМ Р н АР р ф 


(4.10.10) 


Дисперсия флюктуаций выходного ^напряжения радиозвена вы¬ 
числяется по формуле 

8 О ш Дім, 

О / А Ч Д О ш ц. 1 / Л 4 А 4 «ѵ 


вых 


- ^ВЫХ ( 0 ) — ^прм 


Т мн /Я-АМ Р н АР р ф 


(4.10.11) 


где АРф — полоса пропускания выходного фильтра. 

Случайная составляющая напряжения на выходе радиозвена 
представляет собой возмущение, которое вносится командной радио¬ 
линией в контур управления. Спектральная плотность флюктуаций 
О вых (0) используется для расчета ошибок наведения, обусловленных 
влиянием на КРЛ шумовой помехи. 

Совершенно аналогично могут быть получены соотношения, опи¬ 
сывающие работу радиолинии ВИМ-АМ при воздействии малой шу¬ 
мовой помехи (для простоты считаем, что вместо ИВС излучаются оди¬ 
ночные импульсы и что рабочий импульс может смещаться в пределах 
всего интервала Т мг1 между тактовыми импульсами). Если демодуля¬ 
ция сигнала ВИМ осуществляется путем предварительного преобразо¬ 
вания его в сигнал ШИМ (как это описано в предыдущем параграфе), 
то действие помех сводится к случайному изменению времени срабаты¬ 
вания триггера преобразователя, запускаемого поочередно тактовыми 
и рабочими импульсами. Поскольку время задержки рабочего импуль¬ 
са относительно тактового существенно больше длительности импуль¬ 
са, то флюктуации фронтов на выходе преобразователя ВИМ/ШИМ 
# можно считать независимыми. Следовательно, при расчете, флюктуа- 
ционных ошибок радиолинии ВИМ-АМ можно воспользоваться резуль¬ 
татами рассмотрения радиолинии ШИМ-ЧМн-АМ, определив предва¬ 
рительно дисперсию флюктуаций времени срабатывания триггера ст|. 

Будем считать, что импульсы ВИМ-АМ имеют треугольную оги¬ 
бающую с длительностью фронта Тф Р « \/2АР в (АР в — полоса про¬ 
пускания фильтра на выходе амплитудного детектора). Результирую¬ 
щее напряжение на выходе детектора представляет собой сумму видео¬ 
импульсов треугольной формы с амплитудой V и и шума со спектраль¬ 
ной плотностью 2О ш . Срабатывание триггера происходит в момент, 
когда суммарное напряжение достигнет порогового уровня і? п . Случай¬ 
ная величина Ах, представляющая собой отклонение времени срабаты- 
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вания триггера за счет действия шума, выражается следующим об¬ 
разом 

Дт»^, (4.10.12) 

<Ъфр 

где 5ф Р = *У и /т ф р — крутизна фронта импульса. 

Дисперсия флюктуаций времени срабатывания триггера нахо¬ 
дится по формуле 



Рщ 2С Ш А.Р в Тф Р Ощ 

5ф Р і;1 ~ 4Р И ДДв ’ 


(4.10.13) 


где Р и = і/и/2 — импульсная мощность принимаемого сигнала. 

Подставляя значение а? в формулу (4.10.9), получаем спектраль¬ 
ную плотность флюктуаций на выходе канала ВИМ-АМ 


^ВЫХ (0) — ІбКпрм 


2 

о% 


'Г 

1 МН 


2 

/Спрм 

'Г 

1 МН 


г ш 


Ри АР] 


(4.10.14) 


Дисперсия флюктуаций в полосе пропускания выходного фильт¬ 
ра ДРф соответственно равна 


<?ВЫХ — ^ВЫХ (0) Д^ф ~ ^ 


2 

#прм 


'Г 

- 1 МН 


Р и 


(4.10.15) 


2. Использование результатов теории оптимального синтеза 

Сравним точность передачи команд в реальной радиолинии 
ВИМ-АМ с потенциальной точностью. При этом будем считать, что 
полоса пропускания выходного фильтра ЛРф равна ширине спектра 
командного сообщения, а время наблюдения определяется величиной 
Т набл ^ 1/2ДРф. 

' При т и С Рмн можно приближенно считать, что значение норми¬ 
рованного командного сообщения (коэффициента команды % к ) может 
изменяться от —1 до +1. Если оценка параметра % к формируется пу¬ 
тем обработки каждого рабочего импульса в отдельности (такие оцен¬ 
ки выдаются в темпе приема импульсов), то дисперсия оптимальной 
оценки выражается [76] формулой: 




где и ж (і) — модулирующий сигнал. 

В случае импульсов треугольной формы имеем 


(4.10.16) 


«*(*) = Ѵш “ 5 фр \* — іо 
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где / 0 — момент времени, который соответствует максимальной ве¬ 
личине импульса и определяется значением 5Ск» причем Тф Р /о 
< Т мя — Тфр. Соответственно производная сІи м (і)/(ІІ определяет¬ 
ся выражением 

а« м (0 ^ ( 5 фр при —т фр </—/ 0 <0, 

Ы і — 5 Фр П Р И 0</—/ 0 <т фр . 

Подставляя значение (Іи м (І)/с11 в формулу (4.10.16), получаем 



40 ш 

Тми 5|р 2тф Р 


20 ш Тфр 
Т МН Он 



27мн Ри ДРв 


(4.10.17) 


Если оценка производится по I импульсам (в рассматриваемом 
случае / = Т яа6л ІТ мя ж \!2кРфТ шя ), то дисперсия оценки находит¬ 
ся путем деления на I величины вычисленной по формуле (4.10.17). 
Умножая полученную величину на постоянный коэффициент Кп рм , 
найдем дисперсию выходного напряжения радиолинии 


Овых 1 - 


2 

/СпрМ ^2 

~г х 


^пом 


С ш Д/ 7 ф 

^МН Д-Р В 


(4.10.18а) 


При выводе формулы (4.10.16) полагалось [76], что положение 
тактового импульса точно известно. В реальной радиолинии при ис¬ 
пользовании безынерционной системы синхронизации положение так¬ 
тового импульса испытывает такие же флюктуации, как и положение 
рабочего импульса. В связи с этим для нахождения потенциальной 
точности КРЛ требуется удвоить величину дисперсии в выражении 
(4.10.18) 


'вых 


— 2сг ВЫ хі 


2кп 


прм 


Ош Дрф 
Тмя Ри ДРв 


(4.10.186) 


Сравнение формул (4.10.15) и (4.10.18 б) показывает, что реальная 

точность радиолинии приблизительно в 1/2 раз хуже потенциальной 
точности. Однако в реальной радиолинии характер зависимости дис¬ 
персии ошибок от основных параметров КРЛ (мощности сигнала, 
спектральной плотности мощности шума и т. д.) тот же, что и при оп¬ 
тимальной обработке сигнала. Это означает, что при построении при¬ 
емного тракта не допущено грубых ошибок, например отсутствуют опе¬ 
рации, приводящие к подавлению сигнала шумом. За счет усложнения 
обработки сигнала (например, фиксации положения импульса не по 
фронту, а по максимуму) можно точность реальной линии практиче¬ 
ски довести до величины потенциальной точности. Однако эти услож¬ 
нения могут быть нежелательными с точки зрения выполнения кон¬ 
структивных и эксплуатационных требований. 

Если полученная величина реальной точности удовлетворяет тех¬ 
ническому заданию, то нет необходимости в дальнейшем усовершенст¬ 
вовании системы обработки. Для командных линий, в которых уст- 
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ройство обработки сигнала находится на борту снаряда, усложнение 
структуры приемника нежелательно. Всегда имеет смысл проанали¬ 
зировать, не является ли с точки зрения работы системы в целом 
более выгодным упростить структуру бортового приемника, напри¬ 
мер, за счет увеличения мощности наземного передатчика. 

3. Воздействие на радиолинию ВИМ (ИВС)-АМ шумовой помехи 

Для радиолиний ВИМ (ИВС)-АМ при воздействии шумовой поме¬ 
хи характерны следующие виды искажений принятого сигнала: 

— подавление тактовых или рабочих ИВС; 

— образование ложных ИВС под действием помехи в паузах; 

— трансформация рабочего ИВС одного канала в рабочий ИВС 
другого канала КРЛ; 

взаимная трансформация тактовых и рабочих ИВС. 

Ограничимся рассмотрением случая шумовых помех малого уров¬ 
ня, когда основным видом искажений будут подавления ИВС. 

Для подавления ИВС достаточно отсутствия в нем хотя бы одного 
импульса. I Іри независимых подавлениях отдельных импульсов резуль¬ 
тирующая вероятность подавления ИВС из п с импульсов находится 

ПО формуле 


Рпо = 1-(1-Р„„)" с . (4.10.19) 

где р„ „ вероятность подавления отдельного импульса. 

При во действии шумовых помех малого уровня основной причи¬ 
ной подавления ИВС являются случайные взаимные временные сме-' 
щения импульсов ИВС на величину, превышающую допустимый 
интервал А і , который определяется параметрами дешифратора. 

Время корреляции шумовой помехи на выходе дешифратора 
(т ко г І/‘?Л/’ Н ) отвечает условию т коР < / мин , где * мин — мини¬ 
мальное расстояние между импульсами ИВС. Поэтому флюктуации 
временною положения отдельных импульсов ИВС являются незави¬ 
симыми. При малом уровне помех величина случайного временного 
сдвига произвольного импульса ИВС относительно его номинального 
положения выражается формулой (4.10.12), причем для рассматрива¬ 
емого случая в этой формуле и ш — напряжение шума на входе фор¬ 
мирующею каскада в момент срабатывания этого каскада; $ф Р — 
крутизна фронта запускающего импульса, определенная на уровне 
порога срабатывания. 

I Ірп малом уровне помех случайная величина Ат распределена 
по нормальному закону 


№(Дт) 


1 

V 2л о х 



( 

ѵ 


Дт а \ 


2о а 


) 


(4.10.20) 


причем дисперсия временных смещений импульса а® выражается фор¬ 
мулой (4.10.13). 

9 Зак. 191 
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Под действием шума все импульсы ИВС испытывают случайные 
временные смещения. Введем случайную величину которая харак¬ 
теризует смещение произвольного импульса ИВС по отношению к ба¬ 
зовому импульсу, 

Ъ = Ах—Ах б , (4.10.21.) 

где Ат б — смещение базового импульса. 

Согласно (4.10.20) и (4.10.21) при фиксированном значении Дт б 
условная плотность вероятности случайной величины І выражается 
формулой 


№ч) 


1 


~[/2 л а. 


ехр 


(і + Ат б ) 
2ох 


а л 


(4.10.22) 


Для приближенной оценки вероятности подавления - ИВС будем 
считать, что допустимые смещения отдельных импульсов ИВС (по 
отношению к базовому импульсу) являются одинаковыми и взаимно 
независимыми. В этом случае допустимый интервал смещений каждого 
из импульсов ИВС равен ^Атц (см. рис. 4.30, II). 

Условная вероятность правильного прохождения ИВС из п с 
импульсов при смещении базового импульса на величину Дт б опре¬ 
деляется следующим образом: 


Рправ (АД ) 


Дт, 




—аТ, 


я с -1 


(4.10.23) 


Соответственно условная вероятность подавления ИВС выражает¬ 
ся формулой 


ъ 




№ (Б/Аг б ) & 





(4.10.24) 


Результирующая вероятность подавления ИВС находится по фор¬ 
муле 



оо 


5 


оо 


Рп с (А*б) № (Ат б ) й (Дт б ) — 



оо 

—оо 


Г+ Лт г 



В7(І/Дт„)гі! 


— 1 
і; 


Ат б ). 


(4.10.25) 
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и 


Подставляя в формулу (4.10.25) выражения для 
ѴР (Ат = Лт б ), получаем 


ЩІ Ат 0 ) 


где 



X 0,5 


ф/Д±Д? 

[_ ПтУг 


Ф 


Дт — \ 

"ѵуТ 


п с ~ 1 


(і (Ат), (4.10.26) 




ехр(— у 2 ) йу. 


При п с 


2 формула (4.10.26) упростится и примет вид 



(4.10.27) 


При п с > 2 вероятность р пс вычисляется по формуле (4.10.26) 
с помощью численного интегрирования. Если выполняется условие 
Ах^/ох 1, то можно пользоваться приближенным соотношением 



(«с—О 



(4.10.28) 


Введем параметр р с (жесткость селекции дешифратора), который 
определяется формулой 



(4.10.29) 


где т и — длительность отдельных импульсов ИВС на входе дешиф¬ 
ратора. 

С помощью соотношений (4.10.26), (4.10.21) и (4.10.29) вероятность 
подавления кода р пс можно выразить через величины |х с , Р и и Р ш . 
В частности, при п с = 2 получим следующий результат 


Рп с 1 Ф 


/ 

Ти 

\2тф р Цс 



(4.10.30) 


Анализ формул (4.10.26) и (4.10.30) показывает, что вероятность 
р ІІС возрастает с увеличением числа импульсов ИВС п с и жесткости 
селекции р с и уменьшается при возрастании отношения сигнал/шум 

(Р../Р,„). ' 

I Іодаиление ИВС оказывает влияние на выходной сигнал радио¬ 
звена. В отсутствие помех при передаче постоянного значения коман¬ 
ды выходное напряжение триггера и(і) будет иметь вид периодической 
последовательности биполярных импульсов. На рис. 4.32, а показан 
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характер искажений импульсов триггера при наличии подавлений 
тактовых и рабочих ИВС. Рассмотрим процесс изменения напряжения 
и{і) за достаточно большой промежуток времени Т, который склады¬ 
вается из отдельных периодов длительностью Т мн . Если тактовый и ра¬ 
бочий ИВС проходят без искажений (вероятность р 0 ), на выходе триг¬ 
гера образуется комбинация из положительного и отрицательного им¬ 
пульсов, длительность которых определяется значением передавае¬ 
мой команды. В результате подавления ИВС на выходе триггера воз- 

Подавленный 



5) 

Рис. 4.32. Искажения передаваемой команды в радиолинии 

ВИМ(ИВС)-АМ: 


а — при подавлении ИВС; б — при образовании ложных ИВС. 


никают положительные (вероятность р + ) и отрицательные (вероятность 
р_) импульсы длительностью, превышающей значения Т мн . Пере¬ 
численные ситуации составляют полную группу случайных событий 
(р 0 + Р+ + Р- — !)• При Т -> оо выходное напряжение радиозвена 
вычисляется по формуле 


и — *■ СУмакс . Гп Г7\ ТА Л- (п. 

*~К — ,ѵ ф т І * 2/ I 

* МН 


Р-) Т’мні ^ Кпрм Хк + Аі/, (4.10.31) 


где 


Кпрм ^прм А) _ ^прм(П Р+ Р—)і 
А^ ^тгрм ІР+ Р—)> 


причем значение /с прм определяется равенством (4.9.6 б). 

Из формулы (4.10.31) следует, что_при наличии подавлений ИВС 
зависимость и к = /(% к ) продолжает оставаться линейной. Коэффи¬ 
циент передачи приемного тракта определяется наклоном прямой 
«к = /(ЭСк). т - е. величиной /Сп рм = /с прм (1 — р+ — р_), причем 
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Кпрм < к прм . При передаче нулевого значения команды (% к — 0) на 
выходе радиозвена имеется постоянное смещение А V — к прм (р + — р_). 

Уменьшение коэффициента передачи приемника повышает инер¬ 
ционность системы управления, что приводит к возрастанию дина¬ 
мических ошибок. При /Спрм = 0 контур управления полностью раз¬ 
мыкается. Наличие смещения эквивалентно воздействию на контур 
управления постоянного напряжения помехи Аі/, источник которой 
подключен к выходу радиозвена. 

Значения вероятностей р + и р_ можно выразить через вероят¬ 
ности подавления тактовых и рабочих ИВС р птс и р прс . Если рассмот¬ 
реть подавления ИВС за один произвольно выбранный период переда¬ 
чи длительностью Т ип при условии, что в предыдущих периодах та¬ 
кие подавления отсутствуют, получим следующий результат 


Р+ = РпрсО— Рптс). (4.10.32а) 

Р- = Рптс(1— Рпрс). (4.10.326) 


Аналогичным образом, учитывая различные сочетания искаже¬ 
ний ИВС в предыдущих периодах передачи, можно получить соотно¬ 
шения [151: 



(4.10.33а) 



Рп Т С ( 1 -Рп р с) 

1-Рп т с Рп р с 


(4.10.336) 


При р ПТ с = Рпрс имеем р + = р_ и Аі/ = 0. Таким образом, 
для повышения стабильности нулевого уровня выходного напряжения 
радиозвена (при % к = 0) желательно обеспечить одинаковые значения 
вероятностей подавления тактового и рабочего ИВС. 


4. Воздействие на радиолинию ВИМ(ИВС)-АМ организованной 
помехи в виде хаотической последовательности импульсов (ХИП) 

Основными параметрами такой помехи являются: 

— амплитуда и их и длительность т пх импульсов*, 

— среднее число импульсов 2 ПХ в единицу времени и плотность 
вероятности временных интервалов между отдельными импульсами. 

Примем, что т пх = т и и амплитуда импульсов помехи превышает 
порог срабатывания формирующего каскада. Отдельные импульсы 
помехи появляются в случайные моменты времени. Ложные ИВС 
образуются в том случае, когда взаимное расположение случайных 
импульсов помехи соответствует одному из используемых в радиоли¬ 
нии ИВС (ТС, РСі или РСн). Будем считать, что при образовании лож¬ 
ного ИВС допускается смещение отдельных импульсов помехи отно¬ 
сительно поминального положения импульсов ИВС на величину ±Лт 2 , 
причем допустимые интервалы смещения импульсов полагаются оди¬ 
наковыми и взаимно независимыми. Учитывая статистические свой- 
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ства ХИП, вероятность попадания определенного числа / импульсов 
помехи в произвольный временной интервал длительностью і предста¬ 
вим законом Пуассона 

Р Ю = -ЙВіД. ехр (—2„ % I). (4.10.34) 

Эта формула позволяет вычислить вероятность отсутствия импульсов 
помехи (/ = 0) на интервале времени і 


р[ 0] = ехр(~ 2 пх і). (4.10.35) 


Положив і = 2Дт 2, определим вероятность наличия хотя бы одного 
импульса помехи в опасном временном интервале 

Р 2 д т = 1—ехр(—г пх 2Дт 2 ). (4.10.36) 

При выполнении условия 2 пх ДТе 1 последнюю формулу мож¬ 
но заменить приближенным соотношением 

р 2Дт «г пх 2Дт г = , (4.10.37) 

2 |Я С Ис 

где к пх — г пх т пх = 2 их т и —плотность помехи. 

Любой из импульсов помехи может явиться началом ложного 
ИВС. Для образования ложного ИВС требуется, чтобы другие ( п с — 1) 
импульсов помехи возникли в пределах временных интервалов ± Дт 2 , 
которые определяются по отношению к первому (базовому) импульсу 
помехи. Следовательно, вероятность образования ложного ИВС из 
п с импульсов вычисляется по формуле 

р*°=(рмУ°~' ■ < 4 - 10 - 38 ) 

При г пх Дт 2 1, используя соотношения (4.10.37; и ^.10.38), полу¬ 
чаем 

Рлс«('—Г”'. (4.10.39) 

\ |ЯС / 

Среднее число ложных ИВС, возникающих в единицу времени, 
находится по формуле 

^лс =2 ПХ Р ЛС . (4.10.40) 

Из формулы (4. 10. 39) следует, что вероятность образования лож¬ 
ного ИВС Рлс возрастает с увеличением плотности помехи к пх и умень¬ 
шается при возрастании величин р с и п с . На рис. 4.33 показан каче¬ 
ственный характер зависимости р лс от п с при Р 2 Дт 2 = сопзі. Для 

сравнения на том же рисунке приведена зависимость вероятности по¬ 
давления ИВС рпс от п с при р пи = сопзі, эта зависимость вычисляется 
по формуле (4.10.19). 
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В результате образования ложных тактовых и рабочих ИВС 
искажается длительность импульсов триггера (рис. 4.32, б). Оценим 
величину этих искажений для одноканальной КРЛ, когда рабочий 
ИВС может перемещаться в пределах полной длительности периода 
Т кн . При выборе параметров тактового и рабочего ИВС ( п тс и я рс ) 
стремятся обеспечить малое значение величин А лтс и А лрс , которые 
вычисляются по формуле (4.10.40). В этом случае ложные ИВС обра¬ 
зуются сравнительно редко, поэтому вероятности отсутствия ложных 
тактовых и рабочих ИВС на интервале времени і , т. е. вероятности 
р 0 т ( і ) и р 0 р (/) ^описываются экспо¬ 
ненциальными законами 


А 


(4.10.41а) 

(4.10.416) 


і\ 

і\ 

I 


Рлс 


\ 








0 1 


О 

о 


3 4 5 6 7 8 П, 


Ро т (0 ХР ( А л т с /), 

Ро р (0 р с 0* 

При выполнении условий А лтс х 
Х7 МН «1 И к лрс Т мн 1 МОЖНО счи¬ 
тать, что на интервале времени дли¬ 
тельностью Т м н возможно образова¬ 
ние не более одного ложного (такто¬ 
вого или рабочего) ИВС. В рамках 
подобного допущения проведем приб¬ 
лиженную оценку возникающих ис¬ 
кажений. В зависимости от времени 
появления ложного ИВС изменяется 
характер воздействия этого ИВС на 
состояние триггера. Если ложный 
тактовый ИВС возникнет раньше та¬ 
ктового ИВС передаваемой команды, 

т. е. в пределах интервала Т 2 , то исказится соотношение между 
длительностью положительных и отрицательных импульсов триггера. 
Учитывая (4.10.41), вероятность такого события вычисляется по фор- 


Рис. 4.33. Зависимость вероятности 
подавления ИВС (р п с) и вероят¬ 
ности образования ложного ИВС 
(Рлс) от числа импульсов 
ИВС (По). 


М 


уле 


Рт 1 *■ Ро т (^г) — 1 ехр ( А л т с Т 2 ) ^ А л т с 7Ѵ 


(4.10.42) 

Появление ложного рабочего ИВС в пределах интервала 7\ вызывает 
аналогичные искажения, причем вероятность такого события выра¬ 
жается формулой 

Р р = 1 —Ро р С^) = 1 —<ехр (—А л с 7\)« А л с 7У (4.10.43) 


Вероятность отсутствия искажений находится по формуле 


Ро « 1— Рт—Р р « І-^лтс^-^лрс^ь (4.10.44) 

Положение ложного ИВС, который вызывает искажение длитель¬ 
ности импульсов триггера, внутри интервалов 7\ и Т 2 является равно¬ 
вероятным. При большом времени наблюдения момент возникновения 
такого ИВС, в среднем, приходится на середины интервалов 7\ и 7Ѵ 
Соответственно средняя длительность искаженных импульсов триг- 
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гера составляет величины Т Х І 2 и Т 3 /2. Выходное напряжение радио¬ 
звена вычисляется по формуле 


и к ~ К ф 


^макс 


мн 


[(1 — р т — р р ) (Т х — Т 2 ) + р т Т х ~ р ѵ Т 2 ] - 


, . Г 2 Г х 

^Тірм ( Х К Рт гр Рр гг. 


(4.10.45) 


МН 


МН 


Используя соотношение (4.9.1), величины Т х /Т мн и Т 2 /Т мн мож¬ 
но выразить через коэффициент команды 


Т х _1+ЗСк . ^2 _1 —Хк 


(4.10.46) 


МН 


МН 


Подстановка значений р т (4.10.42), /? р (4.10.43), Т х /Т ин и Т 2 /Т мн 
(4.10.46) в формулу (4.10.45) дает следующий результат 


и к Л/ л^прм 


, 1 Л 

Хк I Л л Т С 


^мн(1—Хк) ! 


1 


*лрс7м„(Н-Х к У 


= к 


прм 


{±Т Яа (Кто —К р с) Хк + 


1 


2 ^МІІ (^л т с + ^л р с 


Хк + 


+ ~7 Т мн (\ц т с 
4 


'я р с, 


(4.10.47) 


Анализ формулы (4.10.47) показывает, что зависимость и к — 
= /(%к) носит нелинейный характер. Коэффициент передачи прием¬ 
ника Кпрм определяется наклоном кривой и к = /(х к ) при Хк = 0 


/ / йи к \ 

К П рм -- ( — ) ^ К Щ№ 

V <*Хк / Хі[ „о 

а-'* 


2 ^мн (^лтс - ! - ^ р с) 


(4.10.48) 


При передаче нулевого значения команды (х к = 0) на выходе 
радиозвена возникает постоянное напряжение А 0, которое вычис¬ 
ляется по формуле 


Ш ^^/с прм Г мн (Х лтс —Х лрс ). (4.10.49) 

При Я лтс = Я лрс = Я лс имеем АС/ = 0. В этом случае формула 
(4.10.47) принимает вид 

«к ~ ^прм 0 —^л с Гм„) Хк- (4.10.50) 

На рис. 4.34 показан примерный характер зависимости нормиро¬ 
ванного выходного напряжения радиозвена и к /к прь1 от параметра Хк 

264 




ё отсутствие искажений комайды (пунктирная прямая 1) и при Калинин 
помех, вызывающих образование ложных ИВО (кривые 2 , 3, 4). Кри 
вая 2 соответствует случаю Я лрс = 0, кривая 3 построена для Я л тс 
= 0; при Ялте = Я лрс = Х пс и Я ЛС Т МН < 1 получается приблизи¬ 
тельно линейная зависимость (кривая 4). 

Проведенное рассмотрение относится к одноканальным радиоли¬ 
ниям. Для двухканальных КРЛ имеет смысл уменьшать вероятность 
образования ложных тактовых ИВС, поскольку эти сигналы оказын;нот 
влияние на работу обоих каналов радиолинии. Кроме того, целссооб 


Рис. 4.34. Зависимость 
выходного напряжения 
радиозвена от парамет¬ 
ра %к при воздействии 
ХИП на радиолинию 
ВИМ(ИВС)-АМ. 



разно уменьшать вероятность взаимной трансформации тактовых и ра¬ 
бочих ИВС под действием помех путем увеличения различий между 
этими ИВС. 

В двухканальных радиолиниях при структурно-временном уплот¬ 
нении каналов возможна также трансформация рабочих ИВС, когда 
в результате воздействия помех на рабочий ИВС одного из каналом 
радиолинии происходит срабатывание дешифратора второго капала. 

Трансформированный ИВС представляет собой разновидное и. 
ложного ИВС. Если этот сигнал образуется раньше рабочего МНС, 
то принятая команда исказится. Временное положение трапсформн 
рованйого ИВС зависит от значения команды, передаваемой по дру 
гому каналу КРЛ, т. е. наблюдается взаимное влияние радиомиепьеи. 
Для устранения подобного влияния можно применять времепнбе уплог 
нение и разделение каналов с использованием стробирующих пмпулі. 
сов длительностью Т мн / 2, причем устройство формировании времен 
ных стробов запускается тактовыми импульсами. В связи е л им в 
процессе работы радиолинии необходимо обеспечить малую верой г 
ность появления искажений тактовых ИВС. 

’2Ы> 



§ 4.11. СТРУКТУРНЫЕ СХЕМЫ И ОЦЕНКА ТОЧНОСТИ 
КОМАНДНЫХ СИСТЕМ ПРИ СЛЕДЯЩЕМ УПРАВЛЕНИИ 

Приступая к изучению контура командного управления, составим 
линеаризованную структурную схему контура в предположении мало¬ 
сти мешающих возмущений. Эта схема (рис. 4.35) получается развер¬ 
тыванием обобщенной структурной схемы (рис. 1.37, а) для одного из 
каналов (канала курса). Поясним назначение и характеристики основ¬ 
ных элементов схемы рис. 4.35. 
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Рис. 4.35. Структурная схема КРУ-1. 


Командная радиолиния обеспечивает передачу командного сооб¬ 
щения и кс , выработанного счетно-решающим прибором, на вход звена 
Автопилот — Снаряд. В простейшем случае она может быть описана 
линейным радиозвеном с передаточной функцией Ф рл (р), а при доста¬ 
точно широкой полосе пропускания — безынерционным звеном с ко¬ 
эффициентом передачи /с рл . Малые помехи, действующие на радиолинию 
и пересчитанные на ее выход, на рис. 4.35 изображены в виде эквива¬ 
лентного напряжения и э1 , которое суммируется с командным сигналом 
и к . Передаточная функция радиолинии при действии малых помех не 
изменяется и остается такой же, как при воздействии только одного по¬ 
лезного сигнала. В случае воздействия сильной помехи передаточная 
функция радиолинии может изменяться (см. § 4.10). 

Уход нуля командной радиолинии (например, из-за разбаланса 
демодулятора ШИМ при передаче команд методом временных интерва- 
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лов) на схеме рис. 4.35 отобразится постоянным за время наведения сна¬ 
ряда (но случайным) эквивалентным возмущающим воздействием « э1 = 
= соп5І\ В эквивалентное воздействие и э1 пересчитывают также случай¬ 
ные (постоянные и изменяющиеся) возмущения, действующие на сна¬ 
ряд (постоянный возмущающий аэродинамический момент М в , ветро¬ 
вые нагрузки и т. д.). 

Звено Автопилот — Снаряд (рис. 4.35) соответствует аналогичному 
звену на рис. 1.36. В этом звене жесткая обратная связь, осуществля¬ 
емая с помощью позиционного гироскопического датчика (с коэффи¬ 
циентом передачи /с ф ), показана пунктиром, так как она не всегда при¬ 
меняется. 

Кинематическое звено вводится в структурную схему контура для 
отображения связи между выходной величиной звена Автопилот— 
Снаряд у си и входной величиной звена радиовизир снаряда ф аз . Найдем 
передаточную функцию кинематического звена при наведении снаряда 
методом совмещения. В качестве примера рассмотрим боковое управле¬ 
ние крестокрылым снарядом в наклонной плоскости, причем ограни¬ 
чимся случаем, когда движение снаряда и цели происходит только 





Рис. 4.36. Геометрия движения снаряда и дели при трехточечном наведении 

методом совмещения. 


в этой плоскости. Будем полагать, что угол наклона данной плоскос¬ 
ти к горизонтальной плоскости 0х зы г зм достаточно мал, так что коси¬ 
нус этого угла можно полагать равным единице. В этих условиях рас¬ 
смотрение кинематических соотношений в наклонной плоскости при¬ 
ближенно можно заменить рассмотрением кинематических соотношений 
в горизонтальной плоскости 0х зи 2 зы (см. рис. 4.36). 

Для простоты исследуем случай наведения снаряда вдогон, когда 

векторы скоростей снаряда и цели ѵ сп и ѵ п почти параллельны, причем 
ось 0х зы расположим так, чтобы в начале процесса наведения она сов¬ 
падала с линией пересечения горизонтальной плоскости и вертикаль¬ 
ной плоскости, проходящей через пункт управления и цель. 

Это упрощает и делает более наглядными промежуточные выклад¬ 
ки. При сделанных предположениях имеем 

Фаз « 1 И ?сн« 1. 
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Из рассмотрения рис. 4.36 получаем следующие соотношения: 

_ 2 СН (^) . 


Фаз (*)'« 8ІП “Фаз (О 


Ясн ( І ) 


2 сн (1) = 5 ^сн 5ІП Тен (0 Аі « Ѵ сн 5 Ѵсн (І) Л; 



(4.11.1) 


Таким образом, передаточная функция кинематическоно звена, 
связывающая г|) аз и у сн , содержит интегрирующее звено и безынерци¬ 
онное звено с переменным коэффициентом усиления 1/і? сн (0- Следо¬ 
вательно, кинематическое звено является нестационарным. 

Радиовизир снаряда будем считать выполненным в виде радиоло¬ 
катора, автоматически следящего за угловыми координатами снаряда. 
Один из возможных принципов действия системы автоматического со¬ 
провождения по направлению основан на использовании сканирую¬ 
щей антенны, При отклонении снаряда от равносигнального направле¬ 
ния на выходе радиолокационного приемника появляется сигнал ошиб¬ 
ки. Этот сигнал приводит в движение электродвигатель, разворачи¬ 
вающий антенну в таком направлении, чтобы ее электрическая ось бы¬ 
ла направлена на цель. Угол поворота оси антенны преобразуется 
в приборный аналог азимута снаряда щ , который может быть либо 

аналоговой, либо цифровой величиной. 

Рассмотренный радиовизир снаряда, который является системой 
автоматического регулирования, приближенно можно представить в 
виде эквивалентного колебательного или инерционного звена с пе¬ 
редаточной функцией Ф р (р) (рис. 4.35). Так как полоса пропускания 
этого звена значительно шире полосы пропускания контура управления 
снарядом, то в первом приближении радиовизир снаряда может быть 
представлен безынерционным звеном с коэффициентом передачи /с р . 
Аналогичным образом радиовизир цели с передаточной функцией 
Фр (р) (рис. 4.35) может быть представлен безынерционным звеном 
с коэффициентом передачи Кр. 

Радиовизиры снаряда и цели измеряют азимутальные углы не. 
точно, а с некоторыми ошибками. Наличие этих ошибок учитывается 
в структурной схеме рис. 4.35 введением эквивалентного возмущающе¬ 
го сигнала ц эр , который суммируется с приборными аналогами азиму¬ 
тальных углов снаряда и цели. 

Счетно-решающий прибор осуществляет вычитание аналогов ази¬ 
мутальных углов снаряда Щ &ъ и цели , образуя приборный аналог 

разности азимутов (сигнал углового рассогласования) Ащ. Для ком¬ 
пенсации нестационарности кинематического звена в счетно-решающем 
приборе обычно производят умножение Ана величину /с7? сн , пропор¬ 
циональную расстоянию пункт управления — снаряд (# сн ). В резуль¬ 
тате получают сигнал линейного рассогласования Ащ, пропорциональ¬ 
ный линейному отклонению / снаряда от линии пункт управления — 
цель (рис. 4.36). Для обеспечения нужного качества регулирования в 
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контуре управления движением снаряда с помощью корректирующего 
звена с передаточной функцией Ф к ( р ) в счетно-решающем приборе мо¬ 
гут осуществляться различные линейные операции с сигналом рассо¬ 
гласования (введение интегралов и производных). На выходе счетно¬ 
решающего прибора формируется командное сообщение и кс , посту¬ 
пающее на вход радиолиниии. 

Рассмотрение структурной схемы (рис. 4.35) показывает, что 
без применения корректирующего звена в счетно-решающем приборе 
или позиционного гироскопа в автопилоте контур командного управле¬ 
ния является структурно-неустойчивым, так как в нем имеются два 
последовательно-включен ных 
интегрирующих звена с пере¬ 
даточными функциями 1 /Т ѵ р 

И ^сн^^сн Р- 

В случае применения 
обратной связи с помощью 
позиционного гироскопичес¬ 
кого датчика система Автопи¬ 
лот — Снаряд изображается 
инерционным звеном с пере¬ 
даточной функцией, опреде¬ 
ляемой формулой (1.4.11), а Рис. 4.37. Преобразованная структурная 
корректирующее звено в счет- схема КРУ-1, 

но-решающем приборе мо¬ 
жет отсутствовать. В первом приближении можно пренебречь инер¬ 
ционностью радиовизиров и командной радиолинии. Тогда структур¬ 
ная схема контура приводится к виду, показанному на рис. 4.37. 

На этом рисунке радиовизир снаряда, счетно-решающий прибор 
и командная радиолиния отображены общим звеном с коэффициентом 
передачи к г — к ѵ к'к ѵл . Такое звено отражает связь между командным 
сигналом ііц и линейным отклонением снаряда / (в рамках принятых 
допущений,"согласно рис. 4.36, / яг? 2 СН — 2 ц, где 2 ц яг? ф ц а Я сн ). Для 
рассматриваемой схемы принято, что коэффициенты передачи радиови¬ 
зиров снаряда и цели одинаковы (к’ ѵ = /с р ), а внешнее воздействие на 
контур из-за движения цели приближенно учитывается величиной ли¬ 
нейного смещения 2ц. Эквивалентный возмущающий сигнал, возника¬ 
ющий за счет ошибок радиовизиров, представим величиной / э , ко¬ 
торая определяется соотношением 

4 = р ■^сн/^'р* (4.11.2) 

Полагая входной, аг сн — выходной величиной следящей систе¬ 
мы, можно показать, что эквивалентная передаточная функция систе¬ 
мы, изображенная на рис. 4.37, описывается колебательным звеном. 

Рассмотрим общую методику расчета ошибок контура командного 
управления, возникающих из-за внешних воздействий. Величину ошиб¬ 
ки будем характеризовать линейным отклонением /. 

Из структурной схемы рис. 4.37 видно, что рассматриваемая сис¬ 
тема является астатической с первым порядком астатизма. Поэтому 
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при постоянном смещении цели 2 ц = сопзі имеем / = 0. При линейном 
изменении смещения цели получим постоянную установившуюся 
ошибку / уст = сопзі . Постоянная ошибка будет также вызываться 
постоянным возмущающим аэродинамическим моментом М в = сопзі, 
уходом нуля командной радиолинии и другими причинами, действие 
которых отображено на рис. 4.37 эквивалентным возмущающим воз¬ 
действием и з1 = сопзі. Наличие этих ошибок является недостатком 
рассмотренной системы управления. Для ликвидации указанных 
ошибок можно повысить порядок астатизма в контуре, например, путем 
использования корректирующего звена, которое дополнительно вы¬ 
числяет интеграл сигнала рассогласования А и г . В этом случае пере¬ 
даточная функция корректирующего звена Ф к (р) выражается форму¬ 
лой 


Ф„(Р) = Н-^ • (4-11.3) 

Т к р 

Структурную схему контура со вторым порядком астатизма мож¬ 
но получить из структурной схемы (рис. 4.37) заменой звена с коэффи¬ 
циентом передачи к г звеном с передаточной функцией к г + к/рТ к . 

Постоянная составляющая эквивалентного возмущающего сиг¬ 
нала / э , которая возникает, например, за счет систематических оши¬ 
бок радиовизиров, всегда вызывает ошибку /, что характерно для всех 
систем радиоуправления. Действительно, если радиовизир определил 
направление на цель с какой-то постоянной ошибкой, то это равно¬ 
ценно определению направления на фиктивную цель. 

Переменные внешние воздействия обычно задаются как квази¬ 
детерминированные или как случайные функции времени. Например, 
управляющее внешнее воздействие 2ц часто описывается квазидетер¬ 
минированной функцией времени (см. формулу 1.5.5). В результате 
изменений величины 2 ц возникает динамическая ошибка / (/). Устано¬ 
вившаяся динамическая ошибка / уст рассчитывается по известной ме¬ 
тодике (см. формулу 1.5.6) с помощью коэффициентов ошибок. Для 
структурной схемы с астатизмом первого порядка (рис. 4.37) коэффи¬ 
циенты ошибок равны [3] 




к 2 1 ^А—С 


1 

1 
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21 


(4.11.4) 


где /с 2 і = /с г /сд__с ^сн — общий коэффициент усиления (добротность) 
системы с астатизмом первого порядка. 

Для структурной схемы с астатизмом второго порядка имеем 


&о — Ьі — 0 ; Ъ 2 — — 

/с 22 




Л—с 



к 2 

Л-22 


(4.11.5) 
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Кх 2 = 


К 1 К А-С ѵ 
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добротность системы с астатизмом второго по- 




Из выражений (4.11.4) и (4.11.5) видно, что увеличение доброт¬ 
ности системы приводит к снижению установившихся динамических 
ошибок. 

Случайные внешние воздействия вызываются,^ например, флюк- 
туационными ошибками радиовизиров. Наличие таких воздействий 
приводит к возникновению флюктуационных ошибок наведения сна¬ 
ряда. Методика расчета флюктуационных ошибок с помощью экви¬ 
валентной шумовой полосы контура АР а (формула 1.5.11) обсужда¬ 
лась в § 1.5. 

Для контура командного управления (рис. 4.37) с астатизмом 
первого порядка эквивалентная полоса равна 


ДЛі = 0,25к 2 , 


(4.11.6) 


Для контура командного управления с астатизмом второго поряд¬ 
ка имеем 


— 


1 + Кд 2 

4 (Т К ~Т А _ С ) 


(4.11.7) 


Выражения (4.11.6) и (4.11.7) показывают, что увеличение доброт¬ 
ности /С 2 і и кх 2 контуров регулирования приводит к увеличению шумо¬ 
вой полосы и, следовательно, к росту флюктуационной ошибки. Од¬ 
нако при этом снижается установившаяся динамическая ошибка. Сле¬ 
довательно, добротность контура необходимо выбирать с учетом комп¬ 
ромисса между величинами динамических и флюктуационных ошибок. 
Сравнивая выражения для этих ошибок в контурах командного уп¬ 
равления с астатизмом первого и второго порядков, можно сделать 
вывод, что повышение порядка астатизма контура позволяет снизить 
установившуюся динамическую ошибку при той же флюктуационной 
или снизить ошибки обоих видов. Сэтой точки зрения кажется выгод¬ 
ным переходить к системам с более высоким порядком астатизма. Од¬ 
нако на практике редко применяют контуры управления с астатизмом 
выше второго порядка, что объясняется следующими причинами. 
При наведении снаряда на маневрирующую цель, особенно в конце 
процесса наведения, существенное значение имеют неустановившиеся 
динамические ошибки, вызванные переходным процессом в контуре 
из-за маневра цели. Величина этих ошибок не убывает с увеличением 
порядка астатизма контура и определяется, в основном, шумовой по¬ 
лосой Д Р э . Кроме того, как ранее отмечалось, увеличение порядка 
астатизма контура не снижает постоянную ошибку /, вызванную си¬ 
стематическими ошибками радиовизиров. Таким образом, повышать 
порядок астатизма контура целесообразно до тех пор, пока установив¬ 
шаяся динамическая ошибка не станет значительно меньше других 
ошибок. Дальнейшее повышение порядка астатизма практически не уве¬ 
личивает общую точность, но ведет к усложнению системы и затруд¬ 
няет обеспечение устойчивости контура. 



ГЛАВА ПЯТАЯ 


радиотеленаведение 


§ 5.1. СИСТЕМЫ РАДИОТЕЛЕНАВЕДЕНИЯ 

Основным, наиболее общим признаком, характеризующим р а- 
диотеленаведение, является наличие определенной прост¬ 
ранственной структуры электромагнитного поля, создаваемого пере¬ 
дающими устройствами пунктов управления. При этом некоторый па¬ 
раметр поля х оказывается функционально связанным с координатами 
соответствующей точки пространства х (* п у п г п ), где х п у п г п — система 
координат, связанная с пунктом управления. Бортовая аппаратура, 
находящаяся \на снаряде, способна измерять параметр электромаг¬ 
нитного поля х и таким образом определять свое фактическое положе¬ 
ние относительно пункта управления. Сравнивая фактические коор¬ 
динаты с заданными, можно вырабатывать командный сигнал. Во мно¬ 
гих системах радиотеленаведения параметр поля х сохраняет постоян¬ 
ное значение вдоль некоторой линии (например, прямой) или поверх¬ 
ности (в частном случае плоскости). Система управления удерживает 
снаряд на этой линии (или поверхности). Соответственно различают 
системы наведения в пространстве и системы наведения в плоскости. 

Управляя излучением передатчика на пункте управления, можно 
изменять структуру поля и соответственно менять направление линии 
(или поверхности), вдоль которой происходит наведение. Таким 
путем можно осуществлять радиотеленаведение по произвольной 
траектории, изменяющейся в процессе наведения в соответствии 
с относительным движением пункта управления и цели. 

В некоторых системах радиотелецаведения на земле устанавли¬ 
ваются опорные пункты, снабженные ретрансляторами, которые 
переизлучают сигналы бортового передатчика либо сигналы наземного 
пункта управления. Такие системы создают на поверхности Земли 
сетку линий положения, вдоль которых осуществляется наведение. 
Форма линий положения зависит от числа и расположения опорных 
пунктов. Так, например, один опорный пункт с ретранслятором задает 
линию положения в виде окружности. Летательный аппарат, на ко* 
тором имеется радиодальномерное устройство и система управления, 
реагирующая на рассогласование по дальности, будет двигаться по 
окружности заданного радиуса, в центре которой находится опорный 
пункт. Два опорных пункта с синхронным излучением радиосигналов 
задают линии положения в виде семейства гипербол. В бортовом прием¬ 
ном устройстве определяется разность моментов прихода сигналов из 
первого и второго пунктов. Фиксируя эту разность, выбирают ги¬ 
перболу, по которой происходит наведение. В частном случае, когда 

272 



устанавливается разность, равная нулю, такая система обеспечивает 
наведение в плоскости. Изменяя задержку сигнала в ретрансляторе 
опорного пункта, можно, смещая линии положения, наводить ЛА на 
выбранную цель. 

Принцип действия и структура радиотехнических средств системы 
теленаведения определяются прежде всего используемым параметром 
поля: амплитудой, временным запаздыванием, фазой, частотой. 
В соответствии с этим различают амплитудные, времен¬ 
ные, фазовые и частотные системы. 

В амплитудных системах в зависимости от изменения координат 
точки приема меняется глубина амплитудной модуляции принятого 
сигнала и, следовательно, в качестве параметра поля можно взять 
коэффициент амплитудной модуляции тдм- Наведение осуществля¬ 
ется вдоль равносигнальной зоны — прямой или плос¬ 
кости, на которой глубина модуляции равна нулю. 

Во временных системах положение снаряда определяется по за¬ 
паздыванию ретранслированного сигнала или по разности запазды¬ 
вания сигналов, синхронно излучаемых с разнесенных пунктов управ¬ 
ления. В фазовых системах измеряется разность фаз гармонических 
колебаний, непрерывно излучаемых с опорных пунктов. 

§ 5.2. СИСТЕМА НАВЕДЕНИЯ ПО РАДИОЛУЧУ 
1. Состав аппаратуры и принцип действия 

Характерным примером системы пространственного радиотелена¬ 
ведения, в которой используется амплитудная модуляция, является 
система наведения по радиолучу [6, 10, 11]. 

Система наведения по радиолучу обеспечивает движение снаряда 
в равносигнальной зоне, представляющей собой в пространстве пря¬ 
мую линию, вдоль которой в принимаемом сигнале отсутствует ам¬ 
плитудная модуляция. При отклонении снаряда от равносигнальной 
зоны возникает модуляция. Амплитудно-модулированное колебание 
преобразуется в командный сигнал, из которого затем формируется 
управляющее воздействие на органы управления. Равносигнальная 
зона — радиолуч создается передающим устройством на пункте 
управления. В зависимости от применяемого метода наведения ра¬ 
диолуч может быть направлен на цель (наведение методом совмеще¬ 
ния) или в упрежденную точку (гл. 1). 

Рассмотрим работу системы наведения снаряда по радиолучу 
(рис. 5.1). 

В состав аппаратуры пункта управления системы радиотелена¬ 
ведения здесь входят устройство формирования луча (УФЛ) и счет¬ 
но-решающий прибор (СРП), который вычисляет необходимое направ¬ 
ление радиолуча (вектор с угловыми координатами ф ц а ; Ѳ ц ). 

Счетно-решающий прибор формирует управляющие сигналы «ф ца 
и «ѳц. Воздействие этих сигналов на следящую систему, управляющую 
положением радиолуча в пространстве, изменяет угловые координаты 
ф л ; Ѳ л и обеспечивает непрерывное наведение радиолуча х л в нуж- 
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ном направлении, т. е. совмещение радиус-вектора х л с радиус-векто¬ 
ром Вообще говоря, совмещение х л с Д ц осуществляется с не¬ 
которой ошибкой ЛФ ЛЦ , которая показана на рис. 5.1. 

Для образования равносигнальной зоны в устройстве формиро¬ 
вания луча применяется антенна со сканирующей (вращающейся) 
диаграммой направленности (частота сканирования луча й л ). С этой 



Картинная 
плоскость 
(плоскость Л) 


Информация 
о цела 


Рис. 5.1. Система наведения снаряда по радиолучу. 


антенной связана система координат О х л у л г л> причем направление 
равносигнальной зоны радиолуча совпадает с осью х л . 

В устройстве формирования луча передатчик генерирует периоди¬ 
ческие радиоимпульсы с постоянными амплитудой и длительностью. 
При отклонении управляемого снаряда (СН на рис. 5.1) от равно¬ 
сигнальной зоны импульсы, поступающие на вход бортового приемни¬ 
ка, оказываются промодулированными по амплитуде, так как в каждый 
момен т времени уровень принимаемого сигнала зависит от того, в ка¬ 
ком положении в этот момент находится сканирующая диаграмма ан¬ 
тенны устройства формирования луча. Частота модуляции равна час- 
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тоте сканирования диаграммы направленности т й л . Глубина амплитуд¬ 
ной модуляции гпа м несет информацию об абсолютной величине 
отклонения снаряда от равносигнальной зоны (угол ѵ л на рис. 5.1). 
Фаза модулирующей функции содержит сведения о направлении от¬ 
клонения в картинной плоскости Д (угол т] с ). 

При малых угловых отклонениях от равносигнальной зоны 
(ѵ л 1) глубина амплитудной модуляции сигнала на входе бор¬ 
тового радиоприемного устройства оказывается пропорциональной 
величине этих отклонений и определяется соотношением 


/нам ~ р л ѵ л ~ ц л , V 1 - . (5.2.1) 

I ^сн I 

Значение коэффициента р л зави¬ 
сит от формы диаграммы направлен¬ 
ности передающей антенны в УФЛ. 
Будем называть этот коэффициент 
угловой чувствитель¬ 
ностью антенны УФЛ. 

Разлагая угол ѵ л на две орто¬ 
гональные составляющие АѲ СЛ , Аф сл 
(ДѲсл — лежит в вертикальной плос¬ 
кости, рис. 5.1), имеем 



Аг/л = г л 5ІП Т]с . 

°сн ■Кен 


(5.2.2а) 



Г л С05 -По 
Кен 


(5.2.26) 



Рис. 5.2. Геометрические соотно¬ 
шения в картинной плоскости (пло¬ 
скости Д)« 


Фаза амплитудной модуляции равна углу т] с и находится из соот¬ 
ношения 

*§Чс = ^ г - (5-2.3) 

Дг л 

После выделения в радиоприемном устройстве огибающей получим 
сигнал рассогласования (сигнал ошибки) в виде гармонического коле¬ 
бания, амплитуда и фаза которого определяют положение снаряда 

■—У 

в полярной системе координат (|г л |, г] с ). Этот сигнал используется для 
формирования командного сигнала. 

Геометрические соотношения в плоскости Д (парне. 5.1 плоско¬ 
сти О' у л 2л, нормальной к оси х л и проходящей через точку расположе¬ 
ния снаряда), показаны на рис. 5.2. На этом рисунке положение сна¬ 
ряда соответствует точке С. Ось х л пересекает плоскость Д в точке О'. 

Будем считать, что-управление движением центра масс снаряда 
происходит по декартовой схеме (см. гл. 1). Для управления снаря¬ 
дом необходимо выработать две команды, определяющие составляющие 
поперечного ускорения по тангажу (ш„) и курсу (ы> 2 ). 

Ограничимся рассмотрением случая, показанного на рис. 5.2, 
когда в течение всего процесса наведения сохраняется параллельность 
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командной (0 Г у' л г' л ) и исполнительной (С и> у до 2 ) систем координат 
(скручивание систем координат отсутствует). 

Составляющие командного сигнала и к у \ и к г должны быть пропор¬ 
циональны (коэффициенты пропорциональности к у , к 2 ) соответствую¬ 
щим отклонениям (А у п , Аг л ), следовательно, их можно получить 
из сигнала рассогласования, согласно следующим равенствам: 

и к у = к у А*/ л = к п у тш 5Іп т] с ; (5.2.4а) 

и кг = к г д *л = к и г т А м С05_'т] с , (5.2.46) 



Бортовая аппаратура снаряда 


Рис. 5.3. Функциональная схема системы радиотеленаведения по лучу. 


где к п у , к Пх — коэффициенты передачи радиоприемного устройства 
соответственно по каналу тангажа и по каналу курса (эти коэффици¬ 
енты имеют размерность вольт). В этом случае поперечное ускорение 

ш п будет направлено вдоль вектора г л и линейно связано с величиной 

отклонения |г л | (если снаряд рассматривать как линейное звено). 
Устройство, вырабатывающее составляющие командного сигнала 
(5.2.4), может быть названо преобразователем коорди¬ 
нат (из полярной системы г л , т) с ) в декартовую А у п \ А г п ). 

Функциональная схема системы радиотеленаведения по радиолу¬ 
чу приведена на рис. 5.3. Счетно-решающий прибор, входящий в ап¬ 
паратуру пункта управления, получает информацию о цели от радио¬ 
визиров и вырабатывает сигналы управления антенной радиолуча 
в соответствии с принятым методом наведения. Радиопередаютцее 
устройство генерирует импульсы, которые затем излучаются антенной 
со сканирующей диаграммой направленности. Эти импульсы предва¬ 
рительно модулируются в самом передатчике опорным напряжением 
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с частотой О л , которое необходимо передать на снаряд, чтобы относи¬ 
тельно него измерять фазу модуляции, возникающей при отклонении 
снаряда от равносигнальной зоны. 

В некоторых системах вся аппаратура пункта управления пред¬ 
ставляет собой единый радиолокатор с автоматическим сопровожде¬ 
нием цели. По лучу этого радиолокатора снаряд и наводится на цель. 

Сигнал, поступающий на вход бортового приемного устройства, 
разделяется на два канала — канал сигнала ошибки и опорный ка¬ 
нал. В первом выделяется сигнал рассогласования, характеризующий 
отклонение снаряда; во втором — опорное напряжение, фаза которого 
связана с начальной фазой вращающейся антенны УФЛ. В преобразо¬ 
вателе координат вырабатываются два напряжения и к ѳ» Икгі» пропор¬ 
циональные соответствующим углам ДѲ СЛ и Дф сл . Эти напряжения 
умножаются на переменный коэффициент, пропорциональный даль¬ 
ности (# сн ), в результате чего получаются составляющие командного 
сигнала и Ку , и К2 . На схеме показаны также некоторые блоки автопи¬ 
лота, участвующие в окончательном формировании командного сиг¬ 
нала. Сюда относятся счетно-решающие устройства, формирующие 
поправки к командному сигналу на угол крена, учитывающие увели¬ 
чение эффективности рулей с ростом скорости снаряда [20, 48] и уст¬ 
ройство формирования команд, куда входит, интегро-дифференциаль- 
ный преобразователь (см. гл. 1.). 

2. Особенности управления на стартовом участке 

Задачей управления на стартовом участке, т. е. на участке выве¬ 
дения на траекторию (гл. 1), является обеспечение ввода снаряда 
в зону радиолуча, после чего снаряд будет управляться системой ра- 
диотеленаведения, рассмотренной в предыдущем разделе. При этом 
необходимо, чтобы ввод снаряда произошел при заданных начальных 
условиях и по истечении определенного времени с момента старта. 

Начальные условия определяются ошибками прицеливания: ли¬ 
нейным отклонением снаряда от равносигнальной зоны в момент пе¬ 
рехода к радиотеленаведению, а также скоростью и ускорением, ха¬ 
рактеризующими движение снаряда по отношению к радиолучу в этот 
момент. Вследствие ошибок прицеливания в момент перехода к радио¬ 
теленаведению возникает переходный процесс. Длительность этого 
процесса определяет минимально допустимую дальность наведения, 
так как переходный процесс вызывает дополнительные ошибки. Если 
снаряд подойдет к лучу со слишком большой скоростью под большим 
углом к оси х л , он может «проскочить» зону, в которой возможно 
управление, и снаряд будет потерян. 

Облегчение управления на стартовом участке достигается приме¬ 
нением комбинации «широкого» и «узкого» радиолучей [22, 50]. 
Для обеспечения надежного ввода снаряда диаграмма направленности 
сканирующей антенны выбирается широкой (до 25—50°), исходя 
из достижимой точности прицеливания (рис. 5.4). После того, как 
снаряд войдет в равиосигнальную зону и захватится широким лучом, 
на борту снаряда произойдет переключение и дальнейшее управление 
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будет вестись по «узкому» радиолучу. При этом приемник будет при¬ 
нимать излучение сканирующей антенны со значительно более узкой 
диаграммой направленности (около 3°), что обеспечивает повышение 
точности наведения. Практически для получения широкой и узкой 
диаграмм направленности может применяться антенна с двумя вибра¬ 
торами, работающими на разных частотах [48]. 

При управлении по радиолучу специфическим является требова¬ 
ние исключения опасности потери снаряда из-за его захвата ложными 
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Рис. 5.4. Диаграммы направленности антенны устройства формирования луча при 

«широком» и «узком» радиолучах. 


равносигнальными зонами. Ложные зоны возникают из-за наличия 
боковых лепестков в диаграмме направленности антенны устройства 
формирования луча. Система радиотеленаведения по радиолучу долж¬ 
на начинать свою работу тогда, когда снаряд выйдет из зоны боковых 
лепестков. 


3. Структурная схема контура управления 

Рассматриваемая система наведения имеет два аналогичных кон¬ 
тура управления — по тангажу и по курсу. Рассмотрим более подроб¬ 
но работу одного из контуров — контура тангажа. Управление по тан¬ 
гажу осуществляется в вертикальной плоскости, проходящей через 
ось х л . Фактическое значение угла места снаряда Ѳ си , вообще говоря, 
отличается от угла места радиолуча Ѳ л . Разница между этими углами 
ЛѲ СЛ (рис. 5.1) является ошибкой управления по тангажу. Струк¬ 
турная схема контура управления показана на рис. 5.5. Ошибка 
управления АѲ СЛ преобразуется устройством формирования луча 
в величину тдм зіп т] с - Из соотношений (5.2.1) и (5.2.2 а) следует 

т АМ зіп г] с = р л АѲ СЛ . (5.2.5) 

Поэтому можно считать, что устройство формирования луча отобража¬ 
ется в структурной схеме звеном с коэффициентом передачи р л . Безы- 
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йерционная часть радиоприемного устройства, включающая в себя 
канал сигнала ошибки и часть^преобразователя координат, отобража¬ 
ется звеном с коэффициентом передачи к п . На ее выходе появляется 

сигнал и' к который фильтруется в фильтре нижних частот (переда¬ 
точная функция Фф ( р )). Далее сигнал поступает на звено с перемен¬ 
ным усилением к'Я сн — потенциометр дальности и затем в автопилот 
на звено с передаточной функцией Ф к (р), соответствующее устройству 
формирования команд. Действие команды тангажа вызывает из¬ 
менение направления вектора скорости усн- Эта связь учитывается 
звеном Автопилот—Снаряд с передаточной функцией Фа-с (р) 
(гл. 1). Изменение усн через кинематическое звено Ф ки ѳ(р) обу¬ 
словливает изменение угла места снаряда (см. гл. 4). Таким образом, 
контур управления замыкается. ч 


Радиозвено управления 

I- 



Рис. 5.5. Структурная схема системы наведения по радиолучу (контур тангажа). 

На структурной схеме (рис. 5.5) отмечены точки приложения 
основных возмущений, связанных с действием помех через радиозвенья. 
Эти возмущения будут причиной появления ошибки наведе¬ 
ния, которукГопределим как разницу АФ С - Ц между направлением 

векторов Кси и (рис. 5.1). Контур управления по тангажу опре¬ 
деляет проекцию ошибки наведения на вертикальную плоскость 

(Ѳц ®сн)* 

Ошибка наведения складывается из двух основных составляю¬ 
щих: ошибки управления по радиолучу (АѲ СЛ ) и ошибки наведения 
радиолуча (Ѳ ц — Ѳ л ).] Рассматривая возмущения, действующие на кон¬ 
тур как стационарные случайные процессы, можно оценивать ошибку 
наведения по величине дисперсии флюктуаций угла Ѳ сн . В первом 
приближении, полагая контур управления линейным с постоянными 
параметрами (см. гл. 1 § 1.5) и учитывая, что практически ширина 
спектра возмущений значительно больше полосы пропускания контура 
управления, получаем 

С = •/(!«(<№, (5.2.6) 

= '— VО тп (0) ДД, Ѳ , (5.2.7) 

Мл 
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где 


гг 

и 


(А) • МБ) 

А « а 


®сн’ 


Ѳ 


сн 


среднеквадратические отклонения угла места 


ЛГТО. 

спа 1 


ряда из-за возмущений, приложенных в точках А и В соответственно; 
Д^эѳ — эквивалентная шумовая полоса контура управления (по 
тангажу). 


§ 5.3. РАДИОЛИНИЯ УПРАВЛЕНИЯ ПО РАДИОЛУЧУ 
1. Функциональная схема радиолинии 

Радиолиния управления включает в себя: канал сигнала ошибки 
и канал передачи опорного напряжения. 

В рассматриваемом случае в канале сигнала ошибки имеется мо¬ 
дуляция АИМ-АМ. Для передачи опорного напряжения также исполь¬ 
зуется импульсная поднесущая. При этом в моменты, соответствующие 
нулям опорной синусоиды, на снаряд передаются опорные (тактовые) 
импульсы [49]. 
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Рис. 5.6. Функциональная схема устройства формирования радиолуча (УФЛ). 

Функциональная схема возможного варианта осуществления 
устройства формирования луча (УФЛ) изображена на рис. 5.6. 
Двойным пунктиром на этом рисунке обозначены механические связи. 

Пр инцип работы радиопередающей части УФЛ иллюстрируется 
временной диаграмммой, приведенной на рис. 5.7. Буквы, обозна¬ 
чающие диаграммы рис. 5.7, соответствуют обозначению точек на 
блок-схеме рис. 5.6. 

Несимметрично расположенный излучатель передающей антенны 
УФЛ вращается с частотой П л от электродвигателя через редуктор. 

280 













От редуктора механический привод идет к генератору опорного сину¬ 
соидального напряжения. Этот генератор является хронизатором 
по отношению ко всей остальной схеме. Изменяя установку сцеплений 
в редукторе, можно подбирать начальный сдвиг фаз между опорным 


синусоидальным напряжением 
ности антенны. Частоты опор¬ 
ного колебания и вращения 
диаграммы будем считать 
одинаковыми. В этом слу¬ 
чае опорное колебание (рис. 
5.7, И, а) может быть пред¬ 
ставлено проекцией радиус- 

вектора г 0 , вращающегося с 
частотой й л , на ось у' л (рис. 
5.7,1). Напряжение с гене¬ 
ратора синхронизирует рабо¬ 
ту переключателя кодирую¬ 
щих устройств, а также 
генератора периодических 
импульсов, которые затем 
используются как рабочие 
импульсы радиолуча. 

Передача опорного сиг¬ 
нала осуществляется парой 
тактовых импульсно-времен¬ 
ных сигналов (ИВС) (см. 
гл. 4). Эти ИВС различны: 
они отличаются расстановкой 
импульсов внутри интервала 
і к и формируются разными 
кодирующими устройствами 
(рис. 5.6). Излучение перво¬ 
го тактового ИВС (I Т с на 
рис. 5.7, II, 5) происходит в 
тот момент, когда центр диаг¬ 
раммы направленности (мак¬ 
симум излучения передающей 
антенны) находится в точке А 
(рис. 5.7,Г), а второго так¬ 
тового ИВС (II Т с рис. 
5.7, II, д), когда центр нахо¬ 
дится в точке В. Таким об- 


и вращением диаграммы направлен- 



Рис. 5.7. I — Проекция диаграммы на¬ 
правленности антенны радиолуча, на кар- 
тинную плоскость (плоскость Д). II — 
Временные диаграммы в схеме устройст¬ 
ва формирования радиолуча 5.6. 


разом, первый тактовый ИВС формируется при прохождении 
опорного напряжения через нуль при положительной производной 
(рис. 5.7, II, а), а второй — при отрицательной. С выхода кодирую¬ 
щих устройств ИВС поступают на модулятор передатчика, а затем 
на генераторы несущих колебаний радиолуча. В промежутки време¬ 
ни, в течение которых передатчик модулируется тактовыми ИВС, 
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специальный^импульс (рис. 5.7, II, вці), формируемый в переключателе 
кодирующих устройств, запирает ключ и рабочие импульсы на моду¬ 
лятор не проходят. В свою очередь, кодирующие устройства тактовых 
ИВС отпираются импульсами (рис. 5.7, II, в г и II, е п ), также формируе¬ 
мыми в переключателе, только на небольшие промежутки времени 
Т т р, в течение которых формируется соответствующий тактовый 
ИВС (Т ш р > / к ). 

Для обеспечения положения последнего импульса тактового 
ИВС на одинаковом временном расстоянии от предыдущего и после¬ 
дующего рабочих импульсов в схему рис. 5.6 введен элемент времен¬ 
ной задержки рабочих импульсов на время і к . Подобная задержка 
упрощает селекцию рабочих импульсов в бортовом радиоприемном 
устройстве. 

Антенна устройства формирования радиолуча имеет два синхрон¬ 
но вращающихся вибратора, которые питаются от генераторов высо¬ 
кой частоты. Вибраторы излучают разные несущие частоты, в резуль¬ 
тате чего е при одном и том же размере отражающего зеркала обра¬ 
зуются соответственно «широкий» и «узкий» лучи. 

Положение радиолуча в пространстве определяется приборными 
аналогами угла места иѳ и азимута , поступающими со счетно¬ 
решающего прибора на следящий привод управления радиолучом 
(рис. 5.6). 

Возможный вариант функциональной схемы бортового радиопри¬ 
емного устройства для рассматриваемой системы управления приведен 
на рис. 5.8, а временные диаграммы, поясняющие ее работу, даны 
на рис. 5.9. Обозначения отдельных диаграмм на рис. 5.9 соответст¬ 
вуют различным точкам в схеме рис. 5.8. 

В состав радиоприемного устройства входят супергетеродинный 
радиоприемник, канал сигнала ошибки, канал выделения опорного 
напряжения и преобразователь полярных координат в декартовые. 

Радиоприемник содержит два тракта усиления и преобразования 
сигнала (для узкого и широкого радиолуча), работающие на разных 
несущих частотах. По окончании стартового участка тракты переклю¬ 
чаются, так что при вводе снаряда в радиолуч работает тракт «широко¬ 
го» луча, а когда сигнал рассогласования в этом тракте станет малым, 
включается тракт узкого луча. Усилитель промежуточной частоты 
(УПЧ) с автоматической регулировкой усиления (АРУ) и амплитуд¬ 
ный детектор являются общими для обоих трактов. На выходе радио¬ 
приемника получается сигнал АИМ, показанный на рис. 5.9, а. 
В этом сигнале содержатся тактовые ИВС (I Т с и II Т с ), передающие 
опорное напряжение, которое выделяется в соответствующем канале. 
Здесь имеются два'декодирующих устройства, согласованные с приме¬ 
няемыми ИВС. На’выходе этих’ устройств появляются одиночные им¬ 
пульсы каждый раз после того, как на вход поступает соответствую¬ 
щий данному декодирующему устройству тактовый сигнал (рис. 5.9 — 
б и б и ). Импульсы декодирующих устройств' используются для син¬ 
хронизации мультивибратора, вырабатывающего для канала тангажа 
опорное напряжение « оп ѳ (0 (рис. 5.9, в), фаза которого связана с на- 
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Рис. 5.8. Функциональная схема бортового приемного устройства системы наведения по радиолучу. 


























чальным положением в пространстве диаграммы направленности пере¬ 
дающей антенны. Опорное напряжение и 0 ( і ) для канала курса 

(рис. 5.9, г), сдвинутое на четверть периода (или по фазе на угол я/2) 
по отношению к опорному напряжению канала тангажа, снимается 


А 6 В Г А 6 В 



Рис. 5.9. Временные диаграммы сигналов в радиоприемном тракте системы наве¬ 
дения по радиолучу. 

с фазовращателя. Прямоугольное напряжение с выхода мультивибра¬ 
тора подается также на генератор стробирующих импульсов. В его 
состав входит умножитель частоты. На выходе этого умножителя по¬ 
лучается последовательность импульсов (напряжение п стр с периодом 

284 





повторения Т г ). Импульсы этой последовательности используются 
как стробирующие импульсы, открывающие детектор сигнала ошибки 
каждый раз, когда на него может поступить рабочий импульс. 
Амплитудно-модулированная последовательность импульсов АИМ-1 
(рис. 5,9, а ) поступает в канал сигнала ошибки, который содержит де¬ 
тектор сигнала ошибки и фильтр. На выходе фильтра выделяется оги¬ 
бающая амплитудной модуляции — сигнал рассогласования или сиг¬ 
нал ошибки и со (1) (рис. 5.9, ё). 

Как известно, в спектре амплитудно-импульсной модуляции со¬ 
держится составляющая частоты огибающей й л . Следовательно, для 
выделения частоты й л в принципе может использоваться линейный по¬ 
лосовой фильтр, настроенный на частоту й л . Однако при большой 
скважности импульсного сигнала амплитуда выделенной таким об¬ 
разом составляющей Ц с 0 будет весьма мала. Для увеличения ампли¬ 
туды применяют предварительное расширение импульсов с помощью 
детектора с большой постоянной времени разряда. Этот детектор и на¬ 
зывают детектором сигнала ошибки. В качестве детектора сигнала 
ошибки могут применяться: пиковый детектор, детектор со сбросом 
или ключевой детектор. Временная диаграмма рис. 5.9, д соответст¬ 
вует случаю применения ключевого детектора. 

Опорные напряжения и сигнал ошибки поступают на фазовые де¬ 
текторы (рис. 5.8). Фазовые детекторы тангажа и курса выдают вы¬ 
прямленные напряжения, величины которых пропорциональны ампли¬ 
туде сигнала ошибки ІІ С0 и соответственно синусу и косинусу фазово¬ 
го угла между сигналом ошибки и опорным сигналом 

^кѳ = Кф де о 8 * п т 1с, (5.3.1а) 

«кіі>= Кф д,ф 1) с о с °зтіс, (5.3.16) 

где Кф д и Кф П ф — коэффициенты усиления фазового детектора кана¬ 
лов тангажа и курса соответственно. 

Из соотношений (5.3.1) и схемы рис. 5.8 следует, что устройство, 
включающее в себя фазовые детекторы, выходные фильтры, мульти¬ 
вибратор и фазовращатель совместно с потенциометром дальности, 
представляет собой, по существу, преобразователь координат (рис. 5.3). 
Командный сигнал на входе этого устройства задан в полярной системе 
координат, а на выходе — в декартовой системе. 

Назначение фильтров на выходе фазовых детекторов состоит не 
только в фильтрации гармоник частоты й л . В реальной системе всегда 
имеются флюктуации выходно'го напряжения, вызванные воздействи¬ 
ем на радиоканал различных помех. Фильтр после фазового детектора 
может быть сделан достаточно узкополосным, чтобы существенно умень¬ 
шить мощность этих флюктуаций и соответственно устранить опас¬ 
ность появления нелинейных искажений из-за перегрузок в авто¬ 
пилоте. 

Коэффициент передачи приемного устройства по каналу тангажа 
может быть определен согласно схеме рис. 5.5 и формуле (5.2.4 а). 
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Пусть система АРУ стабилизирует среднее значение напряжения 
на выходе детектора сигнала ошибки (рис. 5.8), поддерживая его рав¬ 
ным Ц 0п (рис. 5.9, д ). Тогда амплитуда сигнала ошибки после фильтра 
будет равна 

ІІ со сѵ т Ам ІІ 0п к ф , (5.3.2) 

где Кф — коэффициент усиления фильтра сигнала ошибки на резо¬ 
нансной частоте й л . 

Подставляя значение У со в формулу (5.3.1 а), имеем 


МкО ~ К ф Д0 У оц Шлм 8ІП Т| с . 

Следовательно, для структурной схемы рис. 5.5 получим 


('б.З.З'І 


к п 0 - - Кф Д 0 к ф ц . (5.3.4) 

Аналогично можно показать, что для канала курса /с П ф = /с п ѳ, 
если фазовые детекторы канала курса и канала тангажа идентичны 
(/Сф Д = к Фдф = Кф Д ). Обращаясь теперь к формулам (5.2.4), найдем 

коэффициент передачи радиоприемного устройства 


1У 

іх 


п у г 
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,ѵ ф 
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СІГ 


(5.3.5) 


2. Ошибки управления, определяемые радиозвеньями. 

Выбор основных параметров радиолинии 

Одна из основных составляющих ошибки управления связана с не¬ 
точным наведением радиолуча на цель. Причиной этого могут быть 
ошибки радиовизиров, дающих информацию о цели, ошибки в счетно¬ 
решающем приборе и, наконец, ошибки следящего привода, управляю¬ 
щего направлением радиолуча. 

Наибольший вес имеют ошибки радиовизиров цели. Они проявляют¬ 
ся в виде случайных флюктуаций, которые складываются со снимаемы¬ 
ми с визира приборными аналогами координат цели. Подобные флюк¬ 
туации возникают, например, в результате случайных изменений ам¬ 
плитуды радиолокационных импульсов, отраженных от цели, а также 
из-за внутренних шумов приемника радиовизира. Спектр флюктуаций 
лежит в области низких частот и по форме практически повторяет 
частотную характеристику следящей системы радиовизира. В струк¬ 
турной схеме контура управления (рис. 5.5) эти флюктуации учиты¬ 
ваются приложением случайных возмущений (спектр О ц (со)) в точке А. 

Из выражения для среднеквадратической величины этой ошибки 
(5.2.6) видно, что контур управления «сглаживает» сравнительно бы¬ 
стрые колебания радиолуча, причем тем сильнее, чем уже его эффек¬ 
тивная полоса. Предел уменьшению полосы контура ставит возраста¬ 
ние динамической ошибки, возникающей из-за движения цели. 

Другой составляющей ошибки управления является ошибка из-за 
воздействия помех на радиозвено управления. Характерными для рас¬ 
сматриваемой радиолинии являются следующие виды помех: 
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— Случайные флюктуации амплитуды принимаемых бортовым при¬ 
емником импульсов, возникающие при прохождении радиоволн через 
струю газов работающего реактивного двигателя. Часть спектра этих 
флюктуаций, близкая к частоте сканирования радиолуча, проходит 
на выход приемника и вызывает соответствующие флюктуации команд¬ 
ного сигнала. 

— Собственные шумы бортового приемника. 

— Организованные помехи. 

Помехи, действующие на радиозвено, вызывают появление экви¬ 
валентного возмущения, которое прикладывается как внешнее воз¬ 
мущение к контуру управления (спектр возмущения 0 т п (со)). 
Точка приложения этого возмущения показана на рис. 5.5 (точка В). 

Спектр О тп (со) находится путем анализа прохождения помех и 
сигнала через радиоприемное устройство. В результате такого анали¬ 
за определяется 1 спектр флюктуаций, которые получаются на выходе 
фазовых детекторов. Эти флюктуации могут быть затем пересчитаны 
в эквивалентные флюктуации коэффициента модуляции со спектром 
С т п (со), которые складываются с полезной модуляцией сигнала. 
Среднеквадратическая угловая ошибка управления по углу места, 
определяемая такими помехами, находится по формуле (5.2.7). 

Следует обратить внимание на то, что, как видно из этой формулы, 
результат действия помех, при прочих равных условиях, уменьшает¬ 
ся с увеличением угловой чувствительности антенны УФЛ р л . Это 
обстоятельство необходимо учитывать при выборе диаграммы направ¬ 
ленности передающей антенны. Установим соотношения, показываю¬ 
щие, как следует подходить к выбору этой диаграммы. С этой целью 
аппроксимируем диаграмму направленности антенны следующим 
выражением 


и (ѵ) = Е 0 со5 



при 



(5.3.6) 


где Е 0 — напряжение, соответствующее максимальному излучению. 
Формула (5.3.6) описывает только главный лепесток диаграммы, 
ширина которого задается углом фд о- В антенне устройства формиро¬ 
вания радиолуча максимум диаграммы смещен от оси антенны на угол 
гр л и два крайних положения при сканировании показаны на рис. 5.10 
(в прямоугольных координатах). Допустим, что снаряд отклонился 
от оси на угол ѵ л . Тогда согласно рис. 5.10 глубину амплитудной 
модуляции принятого на борту сигнала можно определить из формулы 

т А м = -^— • (5.3.7) 

и% Н- и± 


При малых отклонениях ѵ л справедливы следующие приближен¬ 
ные равенства 


и 2 ~ 



ѵ = 'ф А ’ 


(5.3.8) 
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Г ди (ѵ)1 

и г ~щ ѵ л у '\ ; 

1. дѵ Лѵ = Ф А 

(5.3.9) 

4 й 4 й / »и \ 

и 0 — и (ф А ). 

(5.3.10) 


Подставив эти равенства в (5.3.7) и вычислив производные от 
(5.3.6), найдем коэффициент пропорциональности между глубиной 
модуляции тдм и угловым отклонением ѵ л , т. е. угловую чувст¬ 
вительность р л , которая оказывается равной 

_ л 1 ( 'Фа \ /г* п 11\ 

Рл=-—я-— . (о.о.іі; 

Фао \ Ч’АО/ 

Из полученного соотношения видно, что увеличивать р л можно, либо 
увеличивая отклонение максимума диаграммы (Фа), либо уменьшая 



Рис. 5.10. К расчету угловой чувствительности антенны УФЛ. 


ширину главного лепестка (фдо)- Увеличение значения (фд) приводит 
к уменьшению мощности излучения в направлении равносигнальной 
зоны, а следовательно, к ухудшению отношения сигнал/шум на входе 
приемника. Возможности сужения диаграммы также ограничены, 
поскольку чем уже диаграмма антенны, тем труднее ввести снаряд 
в радиолуч после старта и тем большая вероятность потери управления 
при маневре цели или „ином возмущении. Применение двух лучей — 
широкого и узкого (см. § 5.2.2) уменьшает ограничения на ширину 
основной диаграммы, позволяя доводить ее в некоторых случаях 
до величины, определяемой допустимыми габаритами передающей 
антенны. 

Характеристики бортовой приемной антенны в системе радио¬ 
теленаведения также могут влиять на контур управления. Бортовая 
антенна устанавливается в хвостовой части снаряда и обычно делается 
направленной, с максимумом приема назад вдоль оси. Повышение 
направленности позволяет увеличить мощность принимаемого сигнала 
и одновременно затрудняет организацию эффективных радиопомех. 
С другой стороны, необходимо учитывать, что при движении снаряда 
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его ось будет поворачиваться относительно равносигнальной зоны. 
Эти повороты носят случайный характер и при высокой направленности 
бортовой антенны могут стать причиной замирания сигнала на входе 
приемника. Поэтому остронаправленной эту антенну делать нельзя. 
Небольшие допустимые габариты бортовых антенн также ограничи¬ 
вают величину коэффициента направленности антенны. 

Если в передающей антенне сканирование осуществляется за 
счет вращения облучающего вибратора, то плоскость поляризации 
принимаемых сигналов также будет вращаться с частотой & л . Для то¬ 
го, чтобы это не приводило к паразитной модуляции принимаемого 
сигнала, необходимо делать бортовую антенну с круговой поляриза¬ 
цией. 

Приемный тракт радиолинии в системе теленаведения сущест¬ 
венно влияет на передаточную функцию, радиозвена. Как следует 
из формулы (5.3.5), коэффициент передачи радиозвена определяется 
усилением низкочастотной части приемника к фд Кф и уровнем на¬ 
пряжения, стабилизированным АРУ б^о и . Поэтому необходимые зна¬ 
чения и стабильность этих величин должны устанавливаться с учетом 
требований, вытекающих из анализа контура управления. Отсюда же 
следуют условия для расчета динамических характеристик АРУ. По¬ 
скольку при движении снаряда вдоль радиолуча изменение уровня 
входного сигнала может оказаться слишком большим, иногда прихо¬ 
дится дополнительно вводить программное регулирование усиления 
сигнала, устанавливая в волноводном тракте устройство для обеспе¬ 
чения переменного затухания. Такое устройство при вхождении сна¬ 
ряда в Луч в непосредственной близости от передатчика одновременно 
защищает входные каскады радиоприемника от разрушения. 

Из фильтров, входящих в приемное устройство (рис. 5.8); влияние 
на передаточную функцию радиозвена могут оказывать фильтр ниж¬ 
них частот после фазового детектора и, в некоторых случаях, полосо¬ 
вой фильтр сигнала ошибки, который настраивается на частоту ска¬ 
нирования и учитывается как дополнительное инерционное звено. 
Полоса пропускания этого фильтра должна быть достаточно узкой, 
чтобы эффективно фильтровать сигнал ошибки, не допуская перегрузки 
фазового детектора из-за помех. Сужение полосы ограничивается до¬ 
стижимой стабильностью настройки фильтра. Расстройка опасна 
не только тем, что из-за нее уменьшается усиление (а значит, и коэф¬ 
фициент передачи радиозвена), но также и тем, что она приводит к по¬ 
явлению дополнительного фазового сдвига <р в сигнале ошибки. Напря¬ 
жение на входе фазовых детекторов тогда станет равно Ц со со& (& л / — 
— Л с ср), а напряжения команд тангажа и курса вместо выражения 
(5.3.1) будут соответственно определяться соотношениями 

и 'к0 = К Ф д ѳ ІІ С о 5ІП (Г1 С — ф) = К ф д ѳ І/ 0 и к ф С05 ф (т А М 5ІП Т| с ) — 

— Кф Дѳ Ц 0 и Кф зіп ф (т А м С05 Т] с ), (5.3.12) 

ц ІП |) Кф Ді | ; Ы с о соз (т] с ф) =■ к ф Д ф и к ф С05 ф (т\ м соз г) с ) + 

+ Кф Дф у 0 И Кф 8 іі :п ф (т А М з і п х \ с ). (5.3.13) 


10 Зек. 191 
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Таким образом, появление фазового сдвига ф в сигнале ошибки 
приводит к возникновению перекрестных связей контуров курса и тан¬ 
гажа, причем коэффициент связи пропорционален зіп ф. Перекрест¬ 
ные связи изменяют процесс регулирования в контуре управления 
и уменьшают запас устойчивости. Поэтому следует принимать меры, 
препятствующие появлению паразитных сдвигов фазы из-за неста¬ 
бильности фазовой характеристики канала сигнала ошибки. 

Как уже отмечалось в гл. 4, аналогичные перекрестные связи меж¬ 
ду контурами могут возникать при появлении крена снаряда, вслед¬ 
ствие скручивания осей командной и исполнительной систем координат. 
Для компенсации этого явления иногда приходится вводить поправку 
на угол крена, поворачивая соответственно фазу сигнала ошибки 
с помощью специального фазовращателя. Такая компенсация указана 
на функциональной схеме рис. 5.3 и осуществляется в блоке поправки 
угла крена. 

Одной из важнейших задач при проектировании любой радиоли¬ 
нии является выбор структуры радиосигнала (методов модуляции, 
способа разделения каналов) и установление числовых значений глав¬ 
ных его параметров: частоты несущих и поднесущих колебаний, дли¬ 
тельности импульсов и т. д. В рассматриваемой радиолинии метод 
модуляции принимаемого колебания (АЙМ-АМ) оказывается задан¬ 
ным самим принципом управления. Способ же передачи опорного сиг¬ 
нала может выбираться из значительного числа вариантов. В радио¬ 
линии, рассмотренной в данном параграфе, опорное напряжение вос¬ 
станавливалось по двум дискретным точкам за период сканирования, 
причем для этого передавались импульсно-временные сигналы. Такой 
способ, естественно,' не является единственно возможным. Другой воз¬ 
можный способ основан на периодической модуляции частоты повто¬ 
рения импульсов (ЧИМ) опорным напряжением. Соответственно иначе 
строится и канал выделения опорного сигнала, в котором основным 
демодулирующим элементом становится фильтр, выделяющий из ЧИМ 
гармонику частоты ^ л . Каналы сигнала ошибки и опорный должны 
быть при этом достаточно хорошо «развязанными», так как в противном 
случае из-за двойной модуляции (ЧИМ и АИМ) появляются паразитные 
фазовые сдвиги и возникает связь между контурами. Для того, чтобы 
сигнал ошибки не попадал в опорный канал, в этом канале ставят 
ограничитель, ликвидирующий амплитудную модуляцию. Естествен¬ 
но, что очень глубокую амплитудную модуляцию полностью устранить 
не удается, в связи с чем работа системы может ухудшиться или нару¬ 
шиться полностью. Такой режим возникает при больших отклонениях 
снаряда (на угол, близкий к ширине диаграммы направленности) 
и практически ограничивает рабочую зону устройства формирования 
радиолуча. Возможно и обратное явление — проникновение опорного 
напряжения в канал сигнала ошибки. Это может произойти, например, 
из-за изменения коэффициента передачи детектора сигнала оіуибки 
в соответствии с модуляцией частоты повторения импульсов (ЧИМ). 
Чтобы уменьшить опасность такого явления, индекс частотной мо¬ 
дуляции следует выбирать достаточно малым или вводить компенси¬ 
рующую связь между каналами. 
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При выборе параметров радиосигнала большое внимание обра¬ 
щается на то, чтобы правильно задать частоту сканирования й л . Важ¬ 
но, чтобы эта частота лежала как можно дальше от максимума спект 1 - 
ральной плотности модулирующих помех. Обычно этб требование 
приводит к повышению частоты сканирования, что в свою очередь 
вызывает необходимость повышения частоты повторения импульсов. 
Предел здесь большей частью ставят модулятор и генератор импульс¬ 
ного передатчика или механизм сканирования в антенне устройства 
формирования луча. Несущая частота радиолинии, как правило, вы¬ 
бирается в диапазоне УКВ, что позволяет обеспечить требуемые ди¬ 
аграммы направленности. при допустимых габаритах антенных 
устройств. 

§ 5.4. СИСТЕМЫ РАДИОТЕЛЕНАВЕДЕНИЯ В ПЛОСКОСТИ 

1. Системы наведения по радйозоне 

Система наведения по радиозоне обеспечивает движение снаряда 
в заданной вертикальной плоскости. В системе используется радио¬ 
линия с амплитудной модуляцией сигнала при непрерывном режиме 
излучения [6, 11]. 



Рис. 5.11. Функциональная схема системы наведения по радиозоне. 


Функциональная схема системы приведена на рис. 5.11. На этом 
рисунке О лг зМ у зш г зм — земная система координат. Равносигнальная 
зона создается за счет переключений диаграмммы направленности 
передающей антенны. Частота переключений (манипуляции) = 
- - І/Т'мн задается синхронизатором. Диаграмма направленности нахо¬ 
дится в положениях I и II одинаковое время, равное Т шп /2. В на¬ 
правлении >:з М образуется равносигнальная зона (радиозона), пред- 
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Ставляющая собой плоскость, в пределах которой амплитуда несущей 
в месте приема при переключении антенн не меняется. Плоскость 
радиозоны О лгрз^/рз совпадает с плоскостью О х зм у зм земной системы 
координат. 

Для того, чтобы определить, в какую сторону от радиозоны 
отклонился снаряд, сигнал при нахождении диаграммы направленности 
в положении 1 должен по тем или иным характеристикам отличаться 
от сигнала при положении диаграммы II. Это может быть обеспечено, 
например, путем амплитудной модуляции несущего колебания колеба¬ 
нием поднесущей частоты Р м в течение одного полупериода и колеба- 
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Рис. 5.12. Временные диаграммы (а) и спектры (б) радиосигнала на входе при¬ 
емного устройства для трех различных случаев положения снаряда относительно 

радиозоны. 


нием поднесущей частоты Р м в течение другого полупериода частоты 

Р мн . Такая модуляция осуществляется генераторами модулирующих 
частот (рис. 5.11), которые подключаются к модулятору передатчика 
через переключатель. 

Временные диаграммы и частотные спектры сигнала в точке прие¬ 
ма для различных положений снаряда относительно радиозоны приве¬ 
дены на рис. 5.12. В общем случае в состав этих спектров входят сле¬ 
дующие три группы частот 


/нс±(2я— 1)^мш (5.4.1а) 

и± [^Ч ± (2/г— 1)-р мн ], (5.4.16) 

/но ± [Л,„ ± (2я— 1) Р Ш1 ] , (5.4.1 в) 

где п = 1, 2, 3, ..., / нс — несущая частота. 

292 * 





При значении угла ■ф сн = 0, т. е. при нахождении снаряда в ра¬ 
диозоне, боковые составляющие в первой группе частот отсутствуют. 
Причиной возникновения этих составляющих при углах 'ф С н =Н О 
является амплитудная модуляция несущего колебания напряжением 
прямоугольной формы с частотой переключения диаграммы направ¬ 
ленности передающей антенны Г мп . 

Вторая и третья группы частот представляют собой боковые 
полосы амплитудной модуляции несущей поднесущими частотами 
Р и Г Каждая из этих поднесущих в свою очередь промодулиро- 

вана по амплитуде напряжением прямоугольной формы частоты Р мн . 
Эти две группы присутствуют в спектре при любых условиях. 

Мощности гармоник, относящихся ко второй и третьей группам 
частот, зависят от угла ф сп - При-ф сн = 0 отношение мощностей равно 
единице. Таким образом, значение команды в сигнале’в месте приема 
отображается как глубиной тдм амплитудной модуляции несущей 
напряжением прямоугольной формы частоты Р мн , так и соотношением 
мощностей второй и третьей групп спектра сигнала. 

Бортовая радиоаппаратура состоит из приемной антенны и ра¬ 
диоприемного устройства (рис. 5.11). 

Рассмотрим вначале вариант осуществления радиоприемного 
устройства, в котором для выделения командного сигнала использу¬ 
ется только первая группа частот, а для определения знака этого сиг¬ 
нала (т. е. знака угла ф сн ) — вторая и третья группы частот. Функ¬ 
циональная схема такого радиоприемного устройства приведена на 
рис. 5.13. 

Сигнал принимается приемной антенной и усиливается в супер¬ 
гетеродинном приемнике. После амплитудного детектора выделяется 
огибающая входного сигнала, вид которой для случая ф С н> 0 показан 
на рис. 5.14, а. 

Низкочастотная часть приемника разделена на два канала: ка¬ 
нал сигнала ошибки и канал опорного сигнала. В канале сигнала 
ошибки имеется фильтр, настроенный на частоту Р шн . Сигнал «с о (0> 
выделенный фильтром, представляет собой гармоническое колебание 
частоты Р мн (рис. 5.14,6), амплитуда которого пропорциональна 
глубине модуляции тлм (т. е. величине угла ф сн ), а фаза (0 или л) 
зависит от знака угла, т. е. от того, в какую сторону отклонился снаряд 
от радиозоны, 

В опорном канале имеются полосовые фильтры, настроенные 
па частоты Р м и Р м . Сигналы на выходе этих фильтров показаны 

на рис. 5.14, б, г. 

После выпрямления получаются импульсы формы, близкой к пря¬ 
моугольной (рис. 5.14,6, б), которые поступают на вход триггера. 
Таким образом, на выходе триггера будем иметь прямоугольное на¬ 
пряжение (рис. 5.14, ж), из которого с помощью полосового фильтра 
выделяется опорный сигнал и ои (^). 

Амплитуда опорного сигнала V 0п благодаря применению триггера 
не зависит от глубины амплитудной модуляции на входе приемника. 
Фа іа этого напряжения также неизменна. Сигнал ошибки и опорный 
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сигнал поступают на фазовый детектор. После фазового Детектора 
и выходного фильтра получаем командный сигнал в виде выпрямлен¬ 
ного напряжения м к , величина и знак которого определяются величи¬ 
ной и знаком отклонения снаряда от радиозоны. Для того, чтобы сде¬ 
лать командный сигнал пропорциональным линейному отклонению 
снаряда, в канал сигнала ошибки введен потенциометр дальности, 
управляемый программным механизмом (рис. 5.13). Потенциометр 
дальности увеличивает усиление в канале пропорционально удалению 
снаряда от пункта управления. 



Рис. 5.13. Функциональная схема приемного устройства системы наведения по 

радиозоне (1-й вариант). 


Другой вариант приемного устройства основан на сравнении мощ¬ 
ностей гармоник во второй и третьей группах спектра (рис. 5.15). 
Здесь полосовые фильтры, настроенные на частоты Р М{ и Рм п > выде¬ 
ляют модулирующие колебания в виде радиоимпульсов, повторяю¬ 
щихся с частотой Р Ш1 . Если снаряд находится вне равносигнальной 
зоны, амплитуды импульсов в I и II каналах различны. После выпря¬ 
мителя и пикового детектора получаются напряжения постоянного 
тока, пропорциональные амплитудам соответствующих импульсов. Из 
разности этих напряжений формируют командный сигнал и к , пропор¬ 
циональный отклонению снаряда от радиозоны. 

Радиозона может быть также создана с помощью антенной си¬ 
стемы, в которой вместо переключающейся диаграммы направленности 

294 








применяются две одновременно существующие диаграммы, но со сдви¬ 
нутыми направлениями максимального излучения. Каждой диаграмме 
соответствует сигнал со своей частотой модуляции (Р ы и ■^ г м ІІ )* При¬ 
емное устройство строится по блок-схеме, подобной рис. 5.15, лишь 



Рис. 5.14. Временные диаграммы сигналов в схеме радиоприемного устройства, 

изображенного па рис. 5.13. 


с той разницей, что пиковые детекторы в данном случае не нужны, 
поскольку после выпрямителей сразу будут получены напряжения 
постоянного тока. 

В рассмотренных системах наведения ошибки в основном возни¬ 
кают из-за смещения плоскости радиозоны. Причиной такого смещения 
может быть неточность установки передающей антенны, а также пере- 
огражения радиоволн от поверхности земли и местных предметов. 
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Воздействие всякого рода помех на приемное устройство или паразит¬ 
ная амплитудная модуляция принимаемого сигнала приводят к появ¬ 
лению флюктуаций в командном сигнале, а следовательно, и к ошиб¬ 
кам наведения снаряда. 

Рассмотрим еще один вариант осуществления радиозоны, осно¬ 
ванный на применении передающей антенны с плавным качанием 
диаграммы направленности [51]. Излучение модулируется в передат¬ 
чике, причем характер модуляции меняется в тот момент, когда ди¬ 
аграмма направленности проходит через заданное направление рав¬ 
носигнальной зоны. Таким образом, слева от равносигнальной зоны 
создается узконаправленное излучение с модуляцией I вида, а справа — 


1 канал 



Рис. 


5.15. 


Функциональная схема приемного устройства системы наведения по 

радиозоне (2-й вариант). 



с модуляцией II вида. Характер принимаемого на борту сигнала за" 
висит от отклонения снаряда от равносигнальной зоны. Когда откло¬ 
нение превышает ширину диаграммы направленности, б^дет прини¬ 
маться сигнал только с одним видом модуляции, I вида — при откло¬ 
нении влево и II вида — при отклонении вправо. При этом сигнал 
имеет вид импульса, длительность которого прямо пропорциональна 
ширине диаграммы и обратно пропорциональна скорости ее движения. 
Вблизи равносигнальной зоны в принятом сигнале будут содержаться 
оба вида модуляции, а в равносигнальной зоне I и II вид модуляции 
занимают в сигнале одинаковое время. В приемном устройстве имеются 
два канала, каждый из которых выделяет свою модуляцию и выраба¬ 
тывает напряжение, пропорциональное времени ее существования. 
Разность этих напряжений образует командный сигнал. Величина 
командного сигнала и угол отклонения от радиозоны связаны пропор¬ 
циональной зависимостью только в узкой области, ширина которой 
примерно равна ширине диаграммы направленности. Вне этой области 
командный сигнал не зависит от отклонения, т. е. характеристика 
радиозвена приближается к релейной. Поскольку рассмотренная си- 
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стема работает с узконаправленным излучением, задача уменьшения 
переотражений от Земли и окружающих предметов облегчается. Пред¬ 
ставляет интерес возможность осуществления такой системы в опти¬ 
ческом диапазоне с использованием в качестве источников излучения 
лазеров [95]. 

В заключение отметим, что все рассмотренные методы наведения 
по радиозоне в принципе могут быть использованы не только для наве¬ 
дения в плоскости, но также и для пространственного наведения. 
Это может быть достигнуто за счет образования двух взаимно перпен¬ 
дикулярных равносигнальных плоскостей, пересечение которых дает 
прямую, как в системе наведения по радиолучу (см. § 5.2). 

2. Временная импульсная система радиотеленаведения 


В качестве примера временной системы радиотеленаведения рас¬ 
смотрим систему, которая так же, как и предыдущая, ликвидирует 
боковые отклонения снаряда от заданной вертикальной плоскости. 

Функциональная схема радиотехнической части приведена на 
рис. 5.16. На рис. 5.17 показаны геометрические соотношения, отно¬ 
сящиеся к подобной задаче. Временные диаграммы, поясняющие 
работу схемы 5.16, даны на рис. 5.18. 

Рассмотрим работу схемы, изображенной на рис. 5.16. На борту 
управляемого снаряда установлен радиопередатчик (радиомаяк), 
излучающий на несущей частоте Д периодическую последовательность 
радиоимпульсов с частотой повторения Рі (рис. 5.18, а). 

Радиоприемные устройства первого и второго опорных пунктов 
настроены на частоту Д. Следовательно, радиоимпульсы бортового 
передатчика будут приняты приемными устройствами обоих пунктов 
(рис. 5.18, б { , б п ). 

Радиопередающее устройство первого пункта переизлучает при-, 
пятые импульсы без изменения их частоты повторения и длительности 
па несущей частоте / 2І (рис. 5.18, ві). Временная задержка при этом 
переизлучении отсутствует (временем задержки в радиотехнических 
трактах пунктов, которое обусловливается полосой пропускания, 
пренебрегаем). 

Радиопередающее устройство второго опорного пункта переиз¬ 
лучает принятые импульсы также без изменения их частоты повторе¬ 
ния и длительности, но с задержкой т до (рис. 5.18, вц) и на другой 
несущей частоте / 2ІІ . Последнее обеспечивает возможность частотного 
разделения каналов в бортовом приемном устройстве. Первое борто- 
иое радиоприемное устройство настроено на частоту / 2І , второе — на 
частоту / 2ІІ . Частоты / 2І и/ 2ІІ и полосы пропускания бортовых радио¬ 
приемных устройств выбираются таким образом, чтобы обеспечить раз¬ 
дельный прием сигналов от обоих опорных пунктов. 

Сигналы, принятые бортовыми радиоприемными устройствами 
(рис. 5.18, а), в результате детектирования превращаются в видео¬ 
импульсы (точки ді и дц на схеме рис. 5.16 и соответствующие им вре¬ 
мен шло диаграммы на рис. 5.18 ді и дп). Видеоимпульсы воздействуют 
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на триггер (рис. 5.16). На выходе триггера получается напряжение 
прямоугольной формы (рис'. 5.18, е ). Это напряжение управляет ра¬ 
ботой демодулятора временных интервалов, на выходе которого обра¬ 
зуется сигнал «к- Если не учитывать инерционности выходного 



Рис. 5.16. Функциональная схема временно-импульсной системы радиотеленаведе¬ 
ния в плоскости. 

фильтра демодулятора временных интервалов, то значение этого сиг¬ 
нала можно определить следующим образом (см. гл. 4) 

, Тг—Т и 

ц к =/с п — = ЗСк» (5.4.2) 

"ітмі 

где Т х и Т и — длительности соответственно первого и второго вре¬ 
менного интервала несимметричного прямоугольного напряжения 
(рис. 5.18, с); к п — коэффициент передачи демодулятора временных 
интервалов; % к — коэффициент команды. 
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После коррекции в потенциометре дальности, в блоке формиро¬ 
вания команд образуется командный сигнал и к , поступающий в авто¬ 
пилот. Потенциометр дальности в данной системе может управляться 
от программного механизма, как и в системах, рассмотренных ранее. 
Возможно также использовать импульсный характер излучения и уп¬ 
равлять потенциометром дальности с помощью напряжения и я са . 


пропорционального времен¬ 
ному запаздыванию, т. е. рас¬ 
стоянию і?! ~ Вен (рис. 5.17). 
Напряжение и# выраба¬ 
тывается в блоке дальности 
(рис. 5.16). 

Установим для рассмат¬ 
риваемой системы радиоте¬ 
ленаведения связь между сиг¬ 
налом «к и углом отклонения 
фен (рис. 5.17). При малых 
по сравнению с расстоянием 
до снаряда базах (<і</? сп ) 
и небольших отклонениях 
снаряда от оси * зм (угол ви¬ 
зирования ф СІІ невелик) зна¬ 
чение угла ф СІІ определяет¬ 
ся приближенным равенством 

(5.4.3) 



где Ві ^ В и дальности ДО р ис 5 17 Геометрические соотношения для 
управляемого снаряда ОТ пер- временно-импульсной системы радиотелена- 
вого и второго опорных пунк- ведения в плоскости. 

тов соответственно. 

Эти дальности связаны с временем распространения электромаг¬ 
нитных колебаний (т ь Тц) следующими соотношениями 


Кі = сті, (5.4.4) 

#п = стц, (5.4.5) 

где с — скорость распространения. 

Подставляя и в формулу (5.4.3), получаем 



Установим теперь связь между интервалами времени т І и т и , с одной 
стороны, и длительностями импульсов прямоугольного напряжения 
на входе демодулятора временных интервалов Т\ и Тц, с другой. 
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Из рассмотрения временных диаграмм, приведенных на рис. 5.18, 
следует 

Т\ — Тц 4 (ті — т , ц) + (Т' і —2т 3 0 ), (5.4.7а) 

Ті + ТцЬ'Ті. (5.4.76) 

Полученные равенства справедливы, если пренебречь изменением 
значений расстояния и за время Т І9 что практически вполне 
допустимо. Из соотношения (5.4.6) и (5.4.7 а) имеем 

Г І -Г, 1 ~4Ч. сн ^- + (7’ і -2т э0 ). (5.4.8) 



Рис. 5.18. Временные диаграммы сигналов в различных точках схемы рис. 5.16. 

Из (5.4.2) с учетом (5.4.7 б) и (5.4.8) получим 

«к ^ 4/С п — — ('Фен — 4>с о), (5-4.9) 

с Ті 

где ^ С0 = 2 т зо)- 

Таким образом, при отклонении снаряда от направления, задан¬ 
ного углом я]) со , рассматриваемая система радиотеленаведения выра¬ 
батывает сигнал рассогласования и' к . Следовательно, система обеспе¬ 
чивает наведение снаряда вдоль вертикальной плоскости, положение 
которой (4? с о) можно изменять, меняя время задержки сигнала (т а 0 ) 
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в опорном пункте II. Если т 3 о — 0,5 7" 1 /, наведение будет происходить 
вдоль плоскости равных запаздываний (рис. 5.17), перпендикулярной 
базе й и проходящей через ее середину. 

Система радиотеленаведения в плоскости с временно-импульс¬ 
ной модуляцией сигнала во многом аналогична системе наведения 
по радиозоне. Однако она имеет существенное преимущество, которое 
состоит в возможности получить более стабильное направление наведе¬ 
ния. Для получения высокой точности управления по радиозоне тре¬ 
буется тщательное выравнивание местности, улучшение проводимости 
поверхности в районе пункта управления и т. д. Система радиотеле¬ 
наведения в плоскости с временно-импульсной модуляцией не имеет 
подобных недостатков. 

Недостаток этой системы состоит в необходимости иметь два опор¬ 
ных пункта, разнесенных на местности на значительное расстояние 
(базу), величина которого определяется заданной точностью управ¬ 
ления. 

Функциональная схема (рис. 5.16) имеет два радиоканала и в прин¬ 
ципе может рассматриваться как двухканальная радиолиния. В каж¬ 
дом из радиоканалов формируется информация о расстоянии от управ¬ 
ляемого снаряда до соответствующего опорного пункта. Оба радио¬ 
канала идентичны, за исключением значения рабочих частот несущих 
колебаний. 

В общую ошибку управления радиолиния вносит дополнительные 
составляющие. Разберем главные из них. 

— Ошибка управления, возникающая из-за неидентичиости пер¬ 
вого и второго радиоканалов в отношении времени прохождения но ним 
сигналов. Если разность времени прохождения импульсов через пер¬ 
вый и второй радиоканалы обозначить Лт*, то измерение угла ни 
зирования в соответствии с формулой'(5.4.6) будет осуществляться 
с ошибкой 


Афс * ^ ^ с. 

а 


( 5 . 4 . 1 1 )) 


В результате управление снарядом также будет осуществляться 
с соответствующей "ошибкой. Уменьшить величину этой ошибки мож 
но, например, расширением полосы пропускания радиоканалов. 
Можно также применить специальную предстартовую автоматическую 
калибровку. И наконец, как видно из формулы (5.4.10), можно уме 
личить базу системы. 

— Ошибка наведения, возникающая из-за неправильной уставов 
ки времени задержки т з0 или неточной ориентации базы. Эти ошибки 
могут быть уменьшены специальной юстировкой радиосистсмы. 

— Ошибка управления, определяемая собственными шумами, 
а также другими помехами, действующими на входах радиоприемных 
устройств, находящихся на борту и на опорных пунктах. 

— При высоких требованиях к точности наведения существенной 
оказывается также составляющая ошибки управления, возникающая 
вследствие неоднородности атмосферы. Это является причиной случаи 
пых изменений скорости распространения электромагнитной энергии, 
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что в свою очередь вызывает флюктуации значений интервалов вре¬ 
мени запаздывания т І и т п . 

Задавая параметры радиосигнала в рассматриваемой радиоли¬ 
нии, следует обратить особое внимание на выбор частоты повторения 
импульсов. Максимальное значение частоты повторения ограничива¬ 
ется наибольшим возможным отклонением снаряда от заданной плос¬ 
кости наведения (ф ыа кс)- При слишком высокой частоте повторения 
возникает неоднозначность в определении разности (т^— т и ), в резуль¬ 
тате чего может измениться направление наведения. Соответствующее 
условие получим, полагая, что максимальное значение коэффициента 
команды %к при нормальной работе триггера (рис. 5.16) нс должно 
превышать примерно 0,8. 

Учитывая формулы (5.4.9) и (5.4.2), находим 

Р , = —<—— . (5.4.11) 

? Ті 5Щ|5 мак с 

Очевидно, что частота Рі должна также значительно превышать 
максимальную частоту в спектре командного сигнала. 



ГЛАВА ШЕСТАЯ 



Е 


§ 6.1. СИСТЕМЫ САМОНАВЕДЕНИЯ 
1 ■ Виды систелл самонаведения 

Самонаведением называется способ радиоуправления, при котором 
команда управления формируется на снаряде на основе информации 
(о взаимном положении и движении снаряда и цели), которая содер¬ 
жится в сигнале, поступающем на вход приемника. 

В отличие от других способов управления при самонаведении 
пункт управления играет вспомогательную роль: обеспечивает старт 
снаряда, выбор цели, иногда содержит источник энергии, облучаю¬ 
щий цель. 

В данной главе рассматриваются системы самонаведения атмо¬ 
сферных снарядов. 

В зависимости от места расположения источника энергии, создаю¬ 
щего сигналы, поступающие к самонаводящемуся снаряду от цели, 
различают три вида самонаведения — активное, полуак¬ 
тивное и пассивное. При активном самонаведении передаю¬ 
щее устройство, облучающее цель, расположено на управляемом сна¬ 
ряде. При полуактивном — такое передающее устройство устанавли¬ 
вается на пункте управления, а на снаряде имеется только приемник. 
В обоих случаях самонаведение осуществляется по сигналам, отра¬ 
женным от цели. Пассивное самонаведение использует излучение 
самой цели. Это может быть, например, тепловое излучение двигателя 
или радиоизлучение связных или радиолокационных станций и дру¬ 
гих радиосредств, находящихся на цели. Наземные радиолокационные 
станции и другие радиотехнические средства и сами могут быть це¬ 
лями. Рассмотрим преимущества и недостатки активных и полуактив- 
ных систем. 

Преимущество активной системы самонаведения состоит в полной 
автономности управления снарядом. Пункт управления после выстре¬ 
ла в процессе наведения не используется. Активные системы часто 
применяются в тех случаях, когда самонаведение осуществляется 
только на конечном участке траектории. 

Дальность действия полуактивкых систем самонаведения больше, 
чем активных, если самонаведение начинается непосредственно после 
старта. Это объясняется тем, что передатчик, установленный на пункте 
управления, может быть сделан более мощным, а передающая антенна 
может иметь большее усиление. 
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При активном самонаведении некоторая часть принимаемой энер¬ 
гии теряется в антенном переключателе. В полуактивной системе 
трудности стабилизации частот генератора передатчика и гетеродина 
приемника заставляют расширять полосу пропускания бортового при¬ 
емника. 

Бортовая аппаратура снаряда в полуактивной системе может 
быть сделана более простой, чем в активной, так как передающее уст¬ 
ройство устанавливается на пункте управления. Правда, некоторым 
усложнением бортовой аппаратуры в случае полуактивной системы 
самонаведения является установка приемника прямого сигнала с пунк¬ 
та управления. Прямой сигнал используется для селекции отраженного 
от цели сигнала. 

Системы самонаведения различают также по виду энергии, несу¬ 
щей информацию. В зависимости от диапазона применяемых электро¬ 
магнитных волн различают тепловые (инфракрасные), 
радиотехнические (радиолокационные) и о п - 
тические^системы. Тепловые (пассивные) системы самона¬ 
ведения работают на основе приема теплового излучения двигателя 
или другого источника теплового излучения цели. Радиотехнические 
системы используют радиоволны, отражаемые или излучаемые целью. 
При активном и полуактивном самонаведении источник радиоволн 
входит в состав аппаратуры системы самонаведения. 

Тепловая система самонаведения имеет преимущества по сравне¬ 
нию с радиотехнической. Аппаратура тепловой системы проще, уг¬ 
ловая разрешающая.способность и точность выше. Однако дальность 
действия тепловой системы сильно зависит от метеорологических ус¬ 
ловий. При благоприятных условиях дальность может достигать 20— 
30 км, а при неблагоприятных — в несколько раз меньше. Кроме 
того, интенсивность теплового излучения у многих целей существенно 
различна в различных направлениях. Поэтому дальность действия 
этих систем может сильно меняться также и в зависимости от направле¬ 
ния атаки. 

Характеристики радиотехнических систем самонаведения при соот¬ 
ветствующем выборе диапазона волн практически не зависят от атмо¬ 
сферных условий. Подобные системы позволяют вести атаку цели с лю¬ 
бого направления. Более низкая точность и меньшая разрешающая 
способность радиотехнических систем самонаведения объясняется тем, 
что в таких системах отношение размеров антенны к длине волны 
значительно меньше, чем отношение размеров объектива к длине волны 
у тепловых систем. Следовательно, диаграмма направленности антенны 
в радиотехнической системе при прочих ^равных условиях будет зна¬ 
чительно шире, чем в тепловой системе.. Для улучшения разрешающей 
способности радиотехнических систем может быть применено селекти- 
рование целей по дальности и по скорости. 

В оптических системах используются видимые лучи (в диапазоне 
0,76 0,4 мк). Преимуществом таких систем по сравнению с радио¬ 
техническими является высокая точность и разрешающая способ¬ 
ность, а недостатком — сильная зависимость от метеорологических 
условий. Широкие перспективы применения оптических и инфракрас- 
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ных активных систем самонаведения возникли в связи с созданием 
в последние годы оптических квантовых генераторов. 

Основным элементом бортовой системы самонаведения является 
пеленгатор, определяющий направление на цель и осуществляю¬ 
щий угловую селекцию цели. Пеленгатор вместе со вспомогательными 
устройствами дополнительной селекции цели образует визир цели. 

При полуактивном самонаведении определенная часть бортовой 
радиоаппаратуры расположена в задней части снаряда (для приема 
прямого сигнала с пункта управления). Основная часть аппаратуры 
при таком самонаведении, а при активном и пассивном самонаведении 
вся аппаратура расположена в передней части снаряда и, вместе с не¬ 
радиотехнической' частью системы управления (приводом антенны, 
гироскопическими датчиками и т. п.), образует головку само¬ 
наведения. 

2. Области применения систем самонаведения 

В системах самонаведения визир устанавливается на снаряде, 
что повышает точность наведения по сравнению со способами управле¬ 
ния, в которых применяется визирование с пункта управления. Это 
и является основным преимуществом систем самонаведения* К В ка¬ 
честве основного недостатка, связанного с установкой визира цели 
на снаряде, следует отметить усложнение аппаратуры снаряда и огра¬ 
ничения на вес и габариты визира. В связи с этим при прочих равных 
условиях уменьшается помехозащищенность и дальность действия 
системы самонаведения по сравнению с системами, в которых визир 
цели установлен на пункте управления. Поэтому максимальная даль¬ 
ность действия систем самонаведения (особенно при активном само¬ 
наведении) в несколько раз меньше максимальной дальности действия 
систем радиоуправления с пункта управления. 

Из сказанного становятся ясными области применения систем 
самонаведения. Самонаведение применяется обычно в случаях, когда 
предъявляются повышенные требования к точности наведения управ¬ 
ляемых снарядов (допустимый промах порядка единиц-десятков 
метров [6]), а дальности действия — до нескольких десятков-со¬ 
тен километров [83], причем должно выполняться условие прямой 
геометрической видимости цели со снаряда. В тех случаях, когда 
предъявляются повышенные требования к точности наведения и, 
вместе с тем, велика требуемая дальность действия, самонаведение 
применяют на последнем участке траектории, а на участке сближения 
используют наведение с пункта управления или автономное управле¬ 
ние. 

При рассмотрении движения самонаводящегося снаряда можно 
выделить следующие этапы: 

Отметим, что в системах КРУ-П визир цели располагают также на сна¬ 
ряде (см. гл. 1). Затем изображение цели передается на пункт управления, где 
вырабатываются команды, управления. Системы КРУ-П по методам наведения 
и но точностным характеристикам имеют много общего с Системами самонаведе¬ 
нии. 
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— этап подготовки к режиму самонаведения; 

— отработка начальной ошибки прицеливания; 

— преследование цели; 

— движение снаряда после прекращения работы системы само¬ 
наведения (на этом этапе работает система управления подрывом 
боевого заряда — радиовзрыватель). 

Рассмотрим начальные этапы самонаведения (этап подготовки 
к режиму самонаведения и отработку начальной ошибки прицелива¬ 
ния). 


3. Начальные этапы управления снарядом. 

Минимально необходимая дальность самонаведения 

На этапе подготовки к режиму самонаведения осуществляется 
управление стартом снаряда, если самонаведение применяется на всем 
участке наведения, или вывод управляемого снаряда в зону действия 
системы самонаведения при комбинированном управлении. 

Управление стартом включает в общем случае обна¬ 
ружение, опознавание и выбор цели, расчет и обеспечение требуемого 
направления выстрела, управление во время разгона снаряда, захват 
цели головкой самонаведения и выработку команды на переход к ре¬ 
жиму самонаведения. 

Обнаружение цели часто осуществляется с помощью 
обзорного радиолокатора, расположенного на пункте управления, 
а также с помощью оптических и инфракрасных систем. 

Для опознавания цели может применяться специ¬ 
альная радиотехническая аппаратура. Так, например, свои самолеты 
оборудуются приемниками, принимающими сигналы радиолокацион¬ 
ных станций обнаружения. Принятые сигналы используются для 
включения самолетного передатчика, посылающего кодированный от¬ 
ветный сигнал. Ответный сигнал принимается радиолокационной 
станцией обнаружения и сопоставляется с соответствующим отражен¬ 
ным сигналом, что позволяет опознать свой самолет [84]. 

Если управляемый снаряд предназначен для поражения только 
одной цели, а обнаружено несколько целей, то на пункте управления 
осуществляется выбор цели. После того, как цель выбрана, необходимо 
рассчитать направление выстрела, т. е. в случае быстродвижущейся 
цели при наведении методом пропорционального сближения необ¬ 
ходимо рассчитать упрежденную точку встречи снаряда и цели, в кото¬ 
рой они встретились бы, если бы, начиная с данного момента, векторы 
скоростей снаряда и цели не изменялись. Для обеспечения рассчи¬ 
танного направления выстрела в случае, когда пункт управления ус¬ 
тановлен на самолете, может потребоваться специальный маневр са¬ 
молета-носителя. Управление направлением выстрела необходимо 
для сведения к минимуму начальной ошибки прицеливания Д(5 СН0 
(угла между истинным и желаемым положением вектора скорости 
снаряда в момент начала работы системы самонаведения). 

Важной операцией, предшествующей режиму самонаведения, 
является Захват цели головкой самонаведения. Для осуществления 

306 



захвата необходимо все системы головки, осуществляющие селекцию 
цели, настроить таким образом, чтобы для управления использовался 
только сигнал от выбранной цели. В общем случае это обеспечивается: 
наведением антенны снаряда для селекции по направлению, установ¬ 
кой стробирующих импульсов в импульсной системе селекции по даль¬ 
ности и настройкой фильтров в системе селекции по скорости. Захват 
цели может осуществляться либо вручную оператором на пункте уп¬ 
равления до старта, либо автоматически до или после старта. 

Автоматический захват цели освобождает от этой работы опера¬ 
тора. Однако при этом увеличивается опасность того, что головка 
самонаведения захватит цель менее важную или вообще захвата не 
произойдет. Кроме того, наличие устройства автоматического захвата 
цели усложняет аппаратуру снаряда. 

С другой стороны, ручной захват цели позволяет избавиться 
от недостатков автоматического захвата, но усложняет работу опера¬ 
тора, что особенно нежелательно в случае управляемых снарядов 
класса «Воздух—Воздух» и «Воздух—Поверхность». 

Начиная с момента старта снаряд набирает необходимую скорость. 
На участке разгона скорость снаряда сильно меняется, а следователь¬ 
но, и основные его параметры как объекта управления также сущест¬ 
венно изменяются. Поэтому при разгоне основная система управления 
обычно не работает, хотя пеленгатор головки самонаведения может 
во избежание потери цели продолжать автослежение за ней. Началь¬ 
ная ошибка прицеливания в случае необходимости может быть умень¬ 
шена применением на участке разгона автономного нерадиотехническо¬ 
го управления. 

Если режиму самонаведения предшествует работа какой-либо 
другой системы радиоуправления, то встает задача сопряжения тра¬ 
екторий управляемого снаряда для уменьшения начальной ошибки 
прицеливания при переходе к самонаведению. С этой точки зрения 
желательно применять такие методы наведения, при которых кине¬ 
матическая траектория снаряда на этапе самонаведения является про¬ 
должением траектории его движения на предшествующем этапе. Так 
например, в случае неподвижной или медленнодвижущейся цели 
па первом этапе можно использовать метод накрытия цели, а на вто¬ 
ром — метод погони. 

В случае быстродвижущейся цели на обоих этапах необходимо ис¬ 
пользовать метод пропорционального сближения. При хорошем 
сопряжении траекторий начальная ошибка прицеливания будет обу¬ 
словлена только неточностью работы системы радиоуправления. 

Плохое сопряжение траекторий дает дополнительные начальные 
ошибки. Это может привести к тому, что система не войдет в режим 
самонаведения или, как показано далее, произойдет увеличение ми¬ 
нимально необходимой дальности самонаведения. 

Как правило, начальная ошибка бывает настолько большой, что 
дли се отработки снаряд развивает максимально возможное ускорение 
и двигается по дуге окружности с минимально возможным радиусом 
кривизны р мпн . Контур управления работает при этом в нелинейном 
режиме. После уменьшения начальной ошибки до определенной вели- 
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чины контур самонаведения начинает работать в линейном режиме. 
При этом продолжается отработка начальной ошибки, но не с макси¬ 
мально возможным ускорением, а с ускорением, определяемым дина¬ 
мическими процессами в линейном контуре самонаведения. 

Под минимально необходимой дальностью 
самонаведения следует понимать дальность г ц мин , которая 
необходима для уменьшения начальной ошибки самонаведения до до¬ 
пустимой величины. 

Минимальная дальность определяется двумя слагаемыми: 
гц мин == гд мин Н - мин) где Гц мин дальность, необходимая 
для отработки начальной ошибки до величины, обеспечивающей работу 
контура в линейном режиме; г" ц мин — дальность полета при работе 
контура в линейном режиме, необходимая для сведения начальной 
ошибки линейного режима до допустимой величины. 

Для ориентировочной оценки г ц мин можно считать, что г ц мпн 
приблизительно равно расстоянию, при пролете которого снаряд, 
двигаясь с максимально возможным поперечным ускорением ѵѵ п макс 
по окружности радиуса р СНМ ин, отрабатывает начальную ошибку 
ДРсно до нуля. Для небольших значений начальной ошибки 

О 

4 Л 

Гц МИН — 2рСН МИН ^ФснО ~ ^ _ ' О* (6. 1 • 1) 

Щі макс 


Например: при ц сн =1000 м/сек , ш пмак0 = 100 м/сек 2 , Лр сн о = 
= 0,2 рад из (6.1.1) получаем г цмин = 4 км. 

Практически минимальная дальность самонаведения должна не¬ 
сколько превышать значения, полученные из формулы (6.1.1), так как 
необходимо определенное время, чтобы снаряд развил максимальное 
поперечное ускорение. При анализе вопроса о минимальной дальности 
действия системы самонаведения для снарядов «Воздух—Воздух» 
следует также учитывать допустимое сближение самолета с целью 
в момент пуска ракет. 


§ 6.2. ФУНКЦИОНАЛЬНЫЕ И СТРУКТУРНЫЕ СХЕМЫ 
РАДИОТЕХНИЧЕСКИХ ГОЛОВОК САМОНАВЕДЕНИЯ 


В этом параграфе будут рассмотрены структурные схемы радио¬ 
технических головок самонаведения*). Для простоты будут рассмат¬ 
риваться структурные схемы лишь для одного канала управления 
(канала курса) при движении крестокрылого снаряда в горизонталь¬ 
ной плоскости. 

При составлении структурных схем будут использованы геометри¬ 
ческие соотношения в горизонтальной плоскости, которые иллюстри¬ 
руются рис. 6.1. На этом рисунке применены следующие обозначения: 

х зм сн — ось кевращающейся земной системы координат, центр 
которой совмещен со снарядом (см. § 1.2.3); 

*> Аналогичные структурные схемы могут применяться и в случае инфра¬ 
красного -и оптического визирования. 
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ѵ сп и х сп — вектор скорости и ось снаряда; 

лгрз — равносигнальное направление (равносигнальная зона); 

Гц — линия визирования цели (вектор снаряд—цель). 
Обозначения углов показаны на 
рис. 6.1. 



1. Головки самонаведения 
для малоподвижных целей 

N 

Для поражения неподвижных и ма¬ 
лоподвижных целей применяют наведе¬ 
ние по кривой погони, при котором на 
цель направляют вектор скорости сна¬ 
ряда (см. гл. 1). Технически проще, 
однако, реализовать прямой метод наве¬ 
дения, при котором на цель направляет¬ 
ся не вектор скорости, а ось снаряда. с 
В этом случае равносигнальное направ- ^зисн 

ление, создаваемое антенной, совпадает Рис 6 , геометрические соот- 
с осью снаряда. Если цель отклоняется ношения в горизонтальной пло- 
от этого направления, то в радиовизи- скости, 

ре цели вырабатывается сигнал рас¬ 
согласования, который (после соответствующих преобразований) 
подается на рули и приводит к повороту снаряда. 

Как уже говорилось в§ 1.24, метод прямого наведения имеет не¬ 
достатки, связанные с кривизной кинематической траектории. Метод 
погони при наведении на неподвижные или малоподвижные цели 
свободен от этих недостатков. Для реализации последнего метода сле- 

и, 


Датчик 

угла 

скольжения 


и а іи - - 

с . сн Радио- 




Визир 

цели 


х сп ^рз 


]і ■ 
у сн. 


ПУ 

"СН 


Рііс. 6.2. Упрощенная функциональная схема головки самонаведения с измеритель¬ 
ным флюгером (канал курса). 


дует учитывать углы атаки и скольжения, которые могут быть изме¬ 
рены во время полета с помощью флюгерных датчиков. На рис. 6.2 
изображена упрощенная функциональная схема канала курса г о - 
ловки самонаведения с измерительным флю¬ 
гером (датчиком угла скольжения). Сигнал с флюгерного датчика 
угла скольжения и а суммируется с сигналом радиовизира цели 

и» (антенна радиовизира неподвижно закреплена на корпусе сна¬ 
ряда). Таким образом, получается напряжение щ , пропорциональ¬ 
ное углу р сн , равное и* — и а + и Е = /ф сн . Это напряжение 

Он С он 
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при методе наведения по кривой погони и является сигналом рас¬ 
согласования. Для простоты здесь и далее скорость ветра не учиты¬ 
вается. 

Недостатком системы самонаведения с измерительным флюгером 
является то, что геометрическая ось антенны визира оказывается от¬ 
клоненной от направления на цель (в горизонтальной плоскости на ве¬ 
личину угла скольжения), что требует расширения диаграммы направ¬ 
ленности антенны. При этом уменьшаются угловая чувствительность 
и коэффициент усиления антенны, а следовательно, и максимальная 
дальность действия. От этого недостатка свободна система само¬ 
наведения с силовым флюгером (рис. 6.3). При этом 
антенна визира закрепляется на подвижной платформе, ось которой 



Рис. 6.3. Функциональная схема головки самонаведения с силовым флюгером (ка¬ 
нал курса). 


ориентируется по вектору скорости снаряда. Ориентация осуществля¬ 
ется с помощью замкнутой системы автоматического регулирования. 
Датчик угла скольжения (рис. 6.3) связан р флюгером, который всегда 

поворачивается вдоль вектора ѵ СІІ . Поэтому датчик угла скольжения 
выдает приборный аналог и а угла скольжения а с . Датчик утла 

антенны измеряет угол ад поворота антенной платформы относительно 
корпуса снаряда и выдает приборный аналог и аА этого угла. Суммар¬ 
ный сигнал и с п = и а + и ак подается на силовой привод, который 

разворачивает антенную платформу до тех пор, пока угол ад не 
станет равным углу а с (с обратным знаком), т. е. пока ось антенны не- 
совпадет с вектором скорости снаряда. В этом случае и сп = 0. 

Структурная схема головки самонаведения с силовым флюгером 
изображена на рис. 6.4. Датчики’ углов а с , ад и "радиовизир цели 
на этом рисунке считаются безынерционными с коэффициентом пере¬ 
дачи соответственно к а , к аА , /с р ; передаточная функция] силового 
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привода обозначена через Ф сп (р)- Радиовизир цели измеряет угол 
Де к = е сн — ад и выдает приборный аналог и Де этого угла 

^Ае к (®сн ®а) ^ (®сп "Ь ~ ^р Рек- 

Таким образом, осуществляется измерение угла р сн между век¬ 
тором скорости и направлением на цель и вырабатывается сигнал 
рассогласования при наведении по методу кривой погони. 



Рис. 6.4. Структурная схема головки самонаведения с силовым флюгером 


Недостатком системы самонаведения е силовым флюгером по 
сравнению с системой с измерительным флюгером является сложность 
первой из них. 

2. Головки самонаведения для быстродвижущихся целей 

Для наведения на быстродвижущиеся цели применяют метод 
пропорционального сближения (см. гл. 1). Задачей головки самона¬ 
ведения является получение сигнала рассогласования Ди к , про¬ 
порционального угловой скорости вращения линии снаряд—цель 

Гц, т. е. величине т] г (рис. 6.1): Ди к = КхГ],.. При этом углы между 
осью снаряда (или вектором скорости) и направлением на цель могут 
достигать больших значений. Здесь практически уже нельзя исполь¬ 
зовать рассмотренные ранее визиры — с неподвижной относительно 
корпуса антенной и с антенной, ориентируемой по вектору скорости 
снаряда, поскольку равносигнальное направление должно быть на¬ 
правлено на цель. 

В простейшем случае может быть использован визир, установлен¬ 
ный на корпусе снаряда, с антенной, автоматически следящей за целью 
(с автоследящей антенной). 

Структурная схема головки самонаведения с автоследящей ан¬ 
тенной изображена на рис. 6.5. На этом рисунке радиовизир 
отображен безынерционным 'звеном с коэффициентом передачи к р . 
На выходе этого звена образуется напряжение и Де = /с р Де к , 

пропорциональное угловому отклонению Де к равносигнального 

направления х рз от линии визирования г ц (рис. 6.1). Напряжение 
и Де подается на силовой привод. Силовой привод разворачивает 

антенну на угол ад относительно оси снаряда * сн , так что угол 
Лк„ = е сн — ад уменьшается. Таким образом, замыкается автомати- 
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ческая система слежения антенны за целью. В данной системе приме¬ 
няется силовой привод без жесткой обратной связи, его передаточная 
функция Ф с п ( р ) содержит интегрирующее звено. Поэтому система сле¬ 
жения антенны за целью является астатической системой регулиро¬ 
вания. 

Как известно [3], ошибка слежения Де к астатической системы ре¬ 
гулирования (и пропорциональная ей величина ид е ) в стационар¬ 
ном режиме пропорциональны скорости изменения входной величины 

6 сн . Поэтому при е С/Н = сопзі в стационарном режиме на выходе 
радиовизира будет напряжение 

мдв к = /с 1 8 ен , (6.2.1) 

где к х — коэффициент пропорциональности, зависящий от передаточ¬ 
ной функции силового привода Ф сп (р) и коэффициента передачи ра¬ 
диовизира Кц. 



Рис. 6.5. Структурная схема головки самонаведения с автоследящей антенной. 

Для получения сигнала рассогласования Ди к , пропорциональ¬ 
ного угловой скорости вращения линии снаряд—цель, к сигналу 

«де = к^сн следует добавить сигнал и • = /с 2 Ф к , пропорциональный 

к _ Ф к 

производной курсового угла <р к (рис. 6.5), т. е. 

Д« к =^мд е + «• . (6.2.2) 

К 

Сигнал и • получается с помощью скоростного гироскопа, кото- 

ф к 

рый на структурной схеме рис. 6.5 отображен дифференцирующим 
звеном с передаточной функцией к 2 р. 

В случае к х = /с 2 из 6.2.1 и 6.2.2 получаем 

Д«к=" К і( 6 сн+Фк) = Кі*\г‘ (6.2.3) 

Рассмотренная головка самонаведения с автоследящей антенной 
имеет два существенных недостатка. 

Первый недостаток связан с тем, что условие к х — к 2 точно вы¬ 
полнить не удается, следовательно, соотношение (6.2.3) реализуется 
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лишь приближенно. Это приводит к снижению точности управленья 
и затрудняет обеспечение устойчивости контура самонаведения. 

Второй недостаток связан с тем, что самонаводящийся снаряд 
при полете совершает угловые колебания. Эти колебания приводят 
к соответствующим колебаниям угла е сн (рис. 6.5), а следовательно, 
к снижению точности определения угловой скорости вращения линии 
визирования цели. Для устранения влияния этих колебаний приме¬ 
няют специальные системы стабилизации положения антенн с авто¬ 
номными измерителями угловых колебаний снаряда (скоростными или 
позиционными гироскопами) [58]. 

Оба недостатка могут быть существенно ослаблены при использо¬ 
вании антенны соследящим гироприводом. В этом 
случае антенна жестко связана с главной осью позиционного гироскопа 


Радиобизир 



Позиционный. 

гиросноп 


Рис. 6.6. Структурная схема головки самонаведения со следящим гироприводом. 


х р (рис. 1.29). При отклонении оси антенны от направления на цель 
на угол Де к радиовизир цели вырабатывает соответствующий сигнал 
ошибки 

,у *- = к Де Гб 2 

Сигнал ошибки «д е подается на моментный электродвигатель, соз- 

К 

дающий вокруг оси гироскопа г р момент М 2І равный 

№ г = Ф од ( р ) мде к . (6.2.5) 

Здесь Ф эд ( р) — передаточная функция электродвигателя от управ¬ 
ляющего напряжения на его входе до создаваемого им момента. 

Под влиянием приложенного момента ось гироскопа х ѵ прецес¬ 
сирует таким образом, что угол Де к уменьшается, причем угловая 
скорость вращения этой оси прямо пропорциональна приложенному 
моменту, т. е. 

Ф А = а м М 2 . (6.2.6) 

Структурная схема канала курса головки самонаведения со сле¬ 
дящим гироприводом показана на рис. 6.6. Так как в структурной 
схеме контура содержится интегрирующее звено, то напряжение 
//лп оказывается в установившемся режиме пропорциональным ско- 
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оости изменения входной величины (в данном случае — угловой 

скорости вращения линии визирования цели г] г ) и, следовательно, 
может использоваться в качестве сигнала рассогласования Дп к при на¬ 
ведении по методу пропорционального сближения (Дц к = «д е ). 

Следует отметить, что в тех случаях, когда гироскоп сочленяется 
с антенной системой, имеющей значительные габариты и вес, свойства 
головки самонаведения со следящим гироприводом существенно ухуд¬ 
шаются. Поэтому при небольших габаритах стабилизируемой части 
антенно-фидерной системы применяется головка самонаведения со сле¬ 
дящим гироприводом, а при больших габаритах могут оказаться 
целесообразными применение головки самонаведения с автоследящей 
антенной и специальные меры для «развязки» внутреннего контура 
головки самонаведения от угловых колебаний снаряда. 


3. Внутренние контуры головок самонаведения 

(Р 

Все расмотренные выше типы головок самонаведения, кроме 
головки самонаведения с неподвижно закрепленной на корпусе сна¬ 
ряда антенной, выполняются как следящие системы автоматического 
регулирования. Слежение осуществляется либо за направлением век¬ 
тора скорости снаряда, либо за направлением на цель. Соответствую¬ 
щие контуры автоматического регулирования являются внутренними 
по отношению к основному, внешнему контуру управления движе¬ 
нием снаряда. 

Упрощенные структурные схемы внутренних контуров головок 
самонаведения изображены на рис. 6.4—6.6. Рассмотрим теперь 
эти схемы более подробно. 

В первом приближении пренебрежем постоянными времени дат¬ 
чиков и радиовизира и учтем лишь постоянную времени электродви¬ 
гателя. При этом передаточная функция силового привода (электро¬ 
двигателя с редуктором) от входного напряжения до угла поворота 
антенны в схемах рис. 6.4 и 6.5 описывается совокупностью инерцион¬ 
ного и интегрирующего звеньев 


Ф с п (Р) 


К 


зд 


Р(1+Пд Р ) 


(6.2.7) 


а передаточная функция электродвигателя с редуктором в схеме 
рис. 6.6 от Цд 8 до М г — инерционным звеном 



Кэд 

1 +7эд р 


( 6 . 2 . 8 ) 


В рассматриваемом приближении структурные схемы внутренних 
контуров всех головок самонаведения имеют одно и то же строение, 
а именно каждая из них включает в себя последовательное соедине¬ 
ние интегрирующего и инерционного звеньев. 

В качестве примера анализа внутренних контуров рассмотрим 
внутренний контур головки самонаведения со следящим гироприво¬ 
дом (рис. 6.6) (остальные контуры анализируются аналогично). 
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Волее подробная структурная схема внутреннего контура рассматри¬ 
ваемой головки самонаведения изображена на рис. 6.7. Через к у 
обозначен коэффициент передачи усилителя постоянного тока и элект- 
ромашинного усилителя, которые обычно ставят между приемником 
и электродвигателем. Угол Де к является ошибкой слежения антенны 
за целью. Внутренний контур должен обеспечить малую величину Де к , 
так как увеличение ошибки слежения приводит к опасности потери 
цели или к необходимости расширения диаграммы направленности 
антенны. 

С контуром автоматического регулирования, подобным изобра¬ 
женному на рис. 6.7 сплошными линиями, мы уже встречались в § 4.11 
(см. рис. 4.37). Там же приводилась методика вычисления динами¬ 
ческой ошибки [см. формулы (1.5.6); (4.11.4)]. Для уменьшения ди- 



Рнс. 6.7. Развернутая структурная схема внутреннего контура головки самона¬ 
ведения со следящим гироприводом. 


намической ошибки следует повышать общий коэффициент усиления 
/Ѵ2 = КрКу к 8Д а м . Однако при этом переходные процессы в контуре 
регулирования приобретают сильно выраженный колебательный ха¬ 
рактер. Для уменьшения колебательности применяют местную гибкую 
обратную связь с помощью тахогенератора, дающего напряжение 

и-, пропорциональное угловой скорости фа (пунктирная ветвь 

на рис. 6.7). Тогда передаточная функция всего внутреннего контура 
от т] г до Мде = Ди к описывается следующим выражением: 


где 


ф О'і — я рР 0 + 1 ЭД р) 

\Р) , . 2 \ ’ 

Тэд (р 3 + 2Жо 0 р + соо) 


Т' — 

•* ЭД- 


ЭД 


К-эд ^тг ^ 


(6.2.9) 



а м Аср Ку к$л 



У 



1 +АСу 

^од ^тг ^ 


м 


1 ЭД 




Вместе с тем, при точном измерении головкой самонаведения уг¬ 
ловой скорости вращения линии визирования і] г необходимо, чтобы 
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передаточная функция внутреннего контура описывалась дифферен¬ 
цирующим звеном 

Ф Р (Р) = ЪР, (6.2.10) 

где к х — некоторый коэффициент пропорциональности. 

При правильно спроектированной головке самонаведения отличие 
передаточной функции (6.2.9) от (6.2.10) проявляется лишь на частотах, 
лежащих вне полосы пропускания контура управления движением 
самонаводящегося снаряда АР Ъ . Это будет выполнено, если частоты 
среза форсирующего и колебательного звеньев в (6.2.9) \/2лТэр, 
и (о 0 /2я будут значительно больше АР в . При этом, хотя отличие 
передаточной функции (6.2.9) от (6.2.10) и приводит к появлению 

динамических ошибок при измерении угловой скорости г| г , однако 
эти ошибки практически на процесс наведения снаряда не влияют. 
Из сравнения (6.2.9) и (6.2.10) находим выражение для к х : 


* 



( 6 . 2 . 11 ) 


§ 6.3. ВИЗИРЫ ЦЕЛИ В ГОЛОВКАХ САМОНАВЕДЕНИЯ 

В этом параграфе рассматриваются типичные примеры тепловых 
и радиолокационных визиров цели систем самонаведения. 

Радиолокационные визиры (р а д и о в и з и р ы) по характеру 
излучения подразделяются на радиовизиры с импульсным и с непрерыв¬ 
ным излучением, а по методу пеленгации — на радиовизиры после¬ 
довательного действия и радиовизиры с мгновенным равносигнальным 
направлением. В радиовизирах последователь¬ 
ного действия равносигнальное направление создается путем 
периодического изменения положения диаграммы направленности 
антенны. Примером радиовизира этого типа является радиовизир со 
сканирующей антенной. 

В радиовизирах с мгновенным равносиг¬ 
нальным направлением прием сигналов осуществляется 
на несколько антенн. (Для краткости будем говорить о нескольких 
антеннах, хотя на самом деле часто используют одно зеркало с несколь¬ 
кими облучателями.) Равносигнальное направление здесь образуется 
в каждый данный момент путем сравнения сигналов с разных антенн. 
Устройства подобного типа часто называют моноимпульс¬ 
ными, хотя данный принцип пеленгации используется и для си¬ 
стем с непрерывным излучением. 

1. Импульсный радиовизир со сканирующей антенной 

Рассмотрим случай полуактивного самонаведения, когда радио¬ 
визир цели, расположенный на снаряде, не содержит передающего 
устройства. Функциональная схема бортовой аппаратуры подобно¬ 
го радиовизира показана на рис. 6.8. Диаграмма направленности 
антенны Л г вращается с частотой П ск вследствие вращения вибратора, 
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Система селении и. по дальности. 


Г 
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Рис. 6.8, Функциональная схема полуактивного импульсного радиовизира со сканирующей антенной. 






















помещенного внутри рефлектора антенны. При этом образуется рав¬ 
носигнальная зона, направленная по оси * рз . 

В преобразователе и УПЧ осуществляется гетеродинирование 
и усиление принятого радиосигнала. Амплитудный детектор превра¬ 
щает радиоимпульсы в видеоимпульсы, которые затем усиливаются 
в видеоусилителе. Детектор сигнала ошибки удлиняет короткие видео¬ 
импульсы, чтобы увеличить амплитуду сигнала на выходе фильтра сиг¬ 
нала ошибки, который выделяет модулирующее напряжение — сиг¬ 
нал ошибки. 

На фазовые детекторы подается сигнал ошибки и с 0 (і), равный 

и с о (/) = т А м Ц с о сое (й ск і + ф ц ), 

где /пдм — глубина амплитудной модуляции радиоимпульсов на 
входе приемника, пропорциональная углу Де между равносигналь¬ 
ным направлением и направлением на цель (рис. 6.8); Ѵ со — опреде¬ 
ляется средней амплитудой импульсов на выходе детектора ошибки 
и коэффициентами передачи фильтра и усилителя сигнала ошибки. 
Величина V со не зависит от мощности приходящего сигнала (при иде¬ 
альной работе АРУ) и от Де; ф ц — угловая координата цели в пло¬ 
скости, перпендикулярной оси лг рз , и равная ей фаза модуляции. 

Опорные напряжения снимаются с генератора опорных напря¬ 
жений, который связан с электродвигателем, вращающим вибратор 
антенны. На выходе фильтров после фазовых детекторов курса и тан¬ 
гажа образуются напряжения ид е и пд е , являющиеся прибор¬ 
ными аналогами углов Де к и Де т (проекций угла Де на боковую и вер¬ 
тикальную плоскости, проходящие через л: рз (см. рис. 6.8)). Эти на¬ 
пряжения, в зависимости от типа головки самонаведения (см. § 6.2), 
используются либо для управления положением антенны, либо непо¬ 
средственно поступают в автопилот. 

При радиолокационной головке самонаведения из-за малых габа¬ 
ритов антенны нельзя обеспечить высокую разрешающую способность 
по углу. Поэтому, как уже отмечалось, здесь приходится вводить 
дополнительную селекцию по дальности. Для этого в схеме рис. 6.8 
приемник стробируется импульсами и стр (/), открывающими усили¬ 
тель промежуточной частоты на время прихода отраженных от цели 
импульсов. Так как в процессе самонаведения снаряда расстояние 
до цели изменяется, то соответственно должен изменяться момент 
отпирания приемника. Это достигается автоматическим слежением 
стробирующего импульса за временным положением импульса цели. 

Один из возможных вариантов системы слежения по дальности 
аналогичен применяемому в радиолокационных станциях автодально¬ 
меру, работающему только по отраженному сигналу. Однако, посколь¬ 
ку в полуактивной системе самонаведения передатчик расположен 
на пункте управления, то для получения опорных импульсов на борту 
снаряда установлен дополнительный приемник сигналов синхрониза¬ 
ции, передаваемых с пункта управления (в качестве передающего 
устройства этих сигналов используется передающее устройство под¬ 
света цели). 

318 



Опорные импульсы могут вырабатываться и автономным бортовым 
генератором. Однако прием прямых сигналов с пункта управления при¬ 
емником системы селекции позволяет устранить прием этих сигналов 
приемником головки самонаведения, а также дает возможность осла¬ 
бить влияние ухода частоты повторения зондирующих импульсов, 
а в случае необходимости — передавать опорный сигнал в системе 
радиотеленаведения (см. гл. 5) при комбинированном радиоуправле¬ 
нии (теленаведение плюс самонаведение). Опорные импульсы с выхо¬ 
да приемника сигналов синхронизации запускают генератор строби¬ 
рующих импульсов, который выдает задержанные относительно опор¬ 
ных стробирующие импульсы « стр (/), открывающие приемник для 
сигналов, отраженных от цели. Время задержки Т 3 запишем в виде 


Т 3 — (#д + Гц — # С н)» (6.3.1) 

С 

где с — скорость распространения электромагнитной энергии; 7? — 
расстояние пункт управления — цель; # сн — расстояние пункт уп¬ 
равления — снаряд; г ц — расстояние снаряд—цель. 

Время задержки Т а регулируется напряжением и у , поступаю¬ 
щим на генератор стробирующих импульсов с блока управления за¬ 
держкой. Величина этого напряжения и у определяется временным 
рассогласованием стробирующего импульса и импульса, отраженного 
от цели. Рассогласование измеряется временным дискриминатором 
и преобразуется в напряжение и у в блоке управления задержкой. 

Перед началом работы необходимо импульс цели захватить си¬ 
стемой слежения. Захват выполняется с помощью автомата захвата, 
входящего в блок управления задержкой. С автомата захвата на ге¬ 
нератор стробирующих импульсов подается пилообразное напряже¬ 
ние и у (і), перемещающее стробирующий импульс до тех пор, пока 
он совпадет во времени с импульсом, отраженным от цели. После этого 
включается система слежения. 

Опишем рассмотренный радиовизир как звено системы автомати¬ 
ческого управления в предположении, что отклонение оси антенны от 
направления на цель мало. При этом глубина амплитудной модуля¬ 
ции на выходе антенны пропорциональна углу Ае (рис, 6.8) 

Ша м = Р Ае. (6.3.2) 

Коэффициент пропорциональности р, называемый угловой 
ч упствительностью пеленгаторной антенны, определяется 
<| <>|)мой и шириной диаграммы направленности антенны и углом 
*.'фл между крайними направлениями максимального излучения. 
Г.слпчина р определяется так же, как р л в § 5.3.2. 

Так как оба канала (курса и тангажа) в первом приближении ана¬ 
логичны и независимы, рассмотрим один из каналов — канал курса. 
Углу отклонения равносигнального направления от линии визирова¬ 
ния цели в боковой плоскости Де к (рис. 6.8) пропорционален пара¬ 
ми ір радиосигнала 

(6.3.3) 
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Хк = М С05 фц. 





Так как Де к = Де соз ф ц , можно считать, что связь между электри¬ 
ческим параметром % к и углом Де к определяется звеном, коэффициент 
передачи которого равен 


%к _ т А м 
Де к Де 


(6.3.4) 


Это звено можно назвать антенным, поскольку его коэффициент пере- 
дачи_опрсдёляется угловой чувствительностью антенны. 

Приемник в первом приближении может быть описан безынер¬ 
ционным звеном с коэффициентом передачи к п , который определяется 
так же, как в § 5.3.1 


Таким образом, рассмотренный радиовизир представляет собой 
безынерционное звено с коэффициентом передачи 

г 

к ѵ = к п \і. (6.3.5) 

При более подробном исследовании надо дополнительно учиты¬ 
вать инерционность узкополосных звеньев радиовизира (выходного 
фильтра, стоящего после фазового детектора, фильтра и усилителя 
сигнала ошибки). 

Основным недостатком визира со сканирующей антенной является 
его чувствительность к флюктуациям амплитуды отраженного от цели 
сигнала и организованным амплитудно-модулированным помехам. 


2. Моноимпульсные рздиовизиры 

Моноимпульсное пеленгование является одним из способов, 
позволяющим исключить влияние флюктуаций амплитуды отражен¬ 
ного от цели сигналы, так как здесь сравниваются сигналы, принятые 
одновременно на разные антенны. Возможны два основных принципа 
осуществления моноимпульсного пеленгования: амплитудный и фа¬ 
зовый. Рассмотрим оба принципа для случая пеленгования в плоско¬ 
сти (например, в боковой плоскости). Антенная система для пелен¬ 
гования в одной плоскости должна состоять, по крайней мере, из двух 
приемных антенн. 

При амплитудном принципе пеленгования максимумы диаграмм 
направленности антенн Л г и Л 2 сдвинуты относительно друг друга 
на угол ^2г|) АН (рис. 6.9). При этом образуется равносигнальная 
зона, на рис. 6.9 совпадающая с плоскостью 0х рз у рз . При малых 
отклонениях цели от равносигналыюй зоны (Де к <Хфлн) при прие¬ 
ме сигнала на выходе антенн будут напряжения 

«і’^^ОиО+М- Де к) 8ІП (0 НС 

гг /1 Л \ • * (6.3.6) 

«2 « *Л> И (1 — М- Де к) 51П ®нс 

где II оп — амплитуда импульса сигнала, приходящего с направле¬ 
ния равносигналыюй зоны; со нс — несущая частота радиолинии. 
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При записи уравнений (6.3.6) мы предполагали, что для малых 
Де к диаграмма направленности (в прямоугольных координатах) 
может быть аппроксимирована прямой линией. Информация об откло¬ 
нении цели от равносигнальной зоны заключена в относительной раз¬ 
ности амплитуд сигналов, принятых первой и второй антеннами ра¬ 
диовизира, т. е. в величине 



Цр и 0 ~4~ р Ае к )—Цр и (1 — [л Ае к ) 
у о и (1 Де к ) + IIо и (1—(х Ле к ) 


(6.3.7) 


Отсюда следует, что коэффициент передачи антенного звена к а = 
= равен угловой чувствительности р. 

При фазовом принципе пеленгования антенны А г и А г разнесены 


на некоторое расстояние 6, (рис 
обеих антенн одинаковы. Также, 
как и в системе радиотеленаве¬ 
дения в плоскости равных за¬ 
паздываний (см. §5.4.2), линию, 



6.10). Диаграммы направленности 



Рис. 6.9. Диаграммы направлен¬ 
ности антенн при амплитудном 
моноимпульсно'й пеленговании. 


Рис. 6.10. Диаграммы направленности 
антенн при фазовом моноимпульсном 

пеленговании. 


соединяющую антенны А х и А г , называют базой радиосистемы. Бу¬ 
дем считать, что эта база совпадает с осью 3 системы координат 

Р Равносигнальная зона (плоскость равных фаз) образуется в нап¬ 
равлении перпендикуляра к базе и совпадает с плоскостью 0х рз ур г . 
При боковом отклонении цели от плоскости равных фаз на угол Ае к 
напряжения на выходе антенн будут взаимно сдвинуты по фазе, т. е. 

и х = Ѵ х (Ае к ) зіп ^ со нс ^ 1 , (6.3.8) 

ц 2 = (/ 2 (Де к )5Іп Ы вс і— . (6.3.9) 

Значение фазового сдвига в этих формулах определяется равен¬ 
ством 

І в = ^8ІпДе к> (6.3.10) 
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і до А, — 2л сі о) нС 

N Злк. 191 


длина волны радиосигнала. 



Амплитуды сигналов ІІ 1>2 (Де к ) определяются диаграммами нап¬ 
равленности антенн. 

Таким образом, в данном случае информация об отклонении цели 
от равносигнальной зоны заключена в разности фаз (| к ) радиосигна¬ 
лов, принимаемых первой и второй антеннами. 

При малых углах Де к получим 

|„«-^Де к . (6.3.11) 

Следовательно, в данном случае коэффициент передачи антенного 
звена равен 

= (6.3.12) 



Рис. 6.11. Функциональная схема амплитудного моноимпульсного радиовизира. 


Амплитудный принцип пеленгации используется обычно в амп¬ 
литудных моно импульсных радиовизирах, 
фазовый — в фазовых моноимпульсных ра¬ 
диовизирах. В обоих типах визиров сигналы с антенн усили¬ 
ваются отдельными каналами, после чего происходит их сравнение 
(в первом случае — по амплитуде, во втором — по фазе). Кроме того, 
широкое распространение получили суммарно-разност¬ 
ные моноимпульсные радиовизиры, в которых 
суммирование и вычитание сигналов происходят до усиления непо¬ 
средственно па выходе антенн. Рассмотрим кратко три перечисленных 
типа моноимпульсных радиовизиров. 

На рис. 6.11 изображена функциональная схема амплитудного 
моноимпульсного радиовизира. Информация о величине угла Де к 
содержится в соотношении амплитуд сигналов и и иІ х . Знак угла 
Де к определяется в зависимости от того, какая из амплитуд.больше. 
Необходимо, чтобы амплитудно-частотные характеристики обоих ка¬ 
налов амплитудного радиовизира были одинаковыми и достаточно 
стабильными. На выходе каналов стоят амплитудные детекторы с тем, 
чтобы сравнение сигналов в чувствительном элементе происходило 
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только по амплитуде* При этом к фазо-частотной характеристике 
каналов никаких специальных требований не предъявляется. 

Усилители промежуточной частоты обоих каналов можно выпол¬ 
нить с логарифмическими амплитудными характеристиками. Поэтому 
амплитуды выходных (и вых ) и входных (и вх ) сигналов в первом и вто¬ 
ром каналах будут связаны между собою следующими соотноше¬ 
ниями 


^вых — ІП (/Сд б/ БХ ), 

ѴІ их = Ч \п{к 2 ѴІ х ), (6.3.13) 

где Кд, к 2 , Кд', к' 2 — параметры усилителей. 

В качестве чувствительного элемента используется вычитающее 
звено. Напряжение на выходе такого чувствительного элемента будет 

ИДе к = ^вых V вых = Кі ІП (/С] \] вх ) К.д ІП (/С 2 6^ Б х)> 

Для идентичных каналов к 2 — к*; /с' = к' г . 

В подобных условиях последнее соотношение переписывается 
и следующем виде 

Кде к -- /Сд 1п . (6.3.14) 

К ^ВХ 


Таким образом, выходное напряжение « Де рассматриваемого 

радиовизира зависит только от отношения амплитуд импульсов на вхо¬ 
де радиоканалов. Подобное обстоятельство позволяет обойтись без 
применения системы автоматического регулирования усиления. 
Полагая, что отношение б/ БХ /^7 БХ амплитуд сигналов на выходах 
смесителей то же, что и на выходах антенн, с помощью (6.3.6) и (6.3.14) 
получаем 


^Де 


к 


Кд1п - 1+|хАек 

1—рДе к 


При малых отклонениях от равносигнальной зоны (р,Де к 1) 
напряжение ц Дек будет примерно пропорционально углу Де к , т. е. 

п.\г ({ ~ 2/Сд(іАе к . Следовательно, коэффициент передачи приемника 

и амплитудном моноимпульсном радиовизире равен 


К п ^Де І{ /%к 2/Сд. (6.3.15) 

В фазовом моноимпульсном радиовизире 
информация о величине угла Ае к содержится в разности фаз сигналов 
і выхода антенн. Знак угла Де к определяет знак этой разности фаз 
«опережение или отставание по фазе сигнала в одном из каналов по от¬ 
ношению к сигналу другого канала). В данном радиовизире основные 
і реновации предъявляются к идентичности и стабильности фазочас- 

.. характеристик обоих каналов, служащих для раздельного уси- 

іеппн сигналов с выхода антенн. Требования к амплитудным харак- 
іеріи шкам здесь значительно менее жесткие, особенно при исполь- 
'оіиііпп ограничителей или автоматической регулировки усиления. 
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В данном радиовизире выходные сигналы каналов и' ъых и и п &ых 
пеоемножаются 


Ф г гг 

^Ае„ ~ ^вых ^вых> 

К 


(б.о. 16) 


где к© — коэффициент передачи перемножителя. 

В качестве перемножителя могут использоваться многие извест¬ 
ные схемы, например фазовый детектор, дробный детектор и др. 

Перед подачей сигналов на перемножитель фазу одного из напря¬ 
жений по отношению к другому надо сдвинуть на 90°. Тогда значе¬ 
ние сигнала на выходе перемножителя будет равно 



17 0 зіп 




(6.3.17) 


где 1У 0 и со 0 — ограниченная амплитуда и частота колебаний на выходе 
каналов. 

На выходе перемножителя имеется фильтр нижних частот, не про¬ 
пускающий гармоники частоты со 0 . 

Из соотношения (6.3.17) после тригонометрических преобразо¬ 
ваний, отбросив гармоники частоты со 0 , получим на выходе радиови¬ 
зира (при і к < 1) 

= 0,5/Сб Ѵ\ зіп І к « 0,5/Сб Щ Ае к . (6.3.18) 

к А 


Учитывая (6.3.11), найдем коэффициент передачи приемника 
в фазовом радиовизире 

^д 8 

к п =- 8- = 0,5/сві/2. (6.3.19) 

Ек 

Во входном устройстве суммарно-разностного ра¬ 
диовизира производится сложение и вычитание напряжений, 
снимаемых с обеих антенн, 


Цвх —■ и~2у и*вх — | 11%. (6.3.20) 

В суммарно-разностном радиовизире, вообще говоря, может ис¬ 
пользоваться как амплитудный (рис. 6.9), так и фазовый (рис. 6.10) 
принципы пеленгования. Ограничимся случаем использования ампли¬ 
тудного принципа, при котором [см. формулу (6.3.6)] сигналы на входе 
усилительных каналов будут иметь вид 


^ Абд ЗІП /, 

и'ъх —и х + и 2 --2Ц 0и зіп с о нс і. (6.3.21) 

Таким образом, амплитуда напряжения V в Х будет пропорцио¬ 
нальна углу Ае к . Фаза этого напряжения по отношению к фазе нап¬ 
ряжения «вх при изменении знака угла Ае к изменяется на л. 
Выходные сигналы каналов перемножаются 

и* Ае = Кб [К в 2[іі/ 0 и Ае к зіп со 0 і ] [к с 26/ 0 П зіп со 0 і]. (6.3.22) 

К п 
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Здесь к р и к с — коэффициенты усиления разностного и суммарного 
каналов; со 0 — частота сигнала на выходе каналов. Отбрасывая гар¬ 
моники частоты со 0 , имеем на выходе радиовизира 

«де = 2/Сб к с к р |ДУо и Ле к . (6.3.23) 

Следовательно, коэффициент передачи приемника будет иметь вид 

К п = «де к /Хк = «де к /[аД8„ =- 2/Сб к с Кр VI и . (6.3.24) 

Можно показать, что неидентичность амплитудно-частотных ха¬ 
рактеристик каналов в амплитудных радиовизирах и неидентичность 
фазочастотных характеристик в фазовых радиовизирах приводит 
к ошибке в определении направления на цель (в том числе и при 
Ле к = 0). В отличие от этого, неидентичность характеристик каналов 
в суммарно-разностном радиовизире в первом приближении лишь 
изменяет коэффициент передачи приемника /с ш но не приводит к ошибке 
в определении направления на цель при Де к = 0. Это является су¬ 
щественным преимуществом суммарно-раз постного радиовизира, осо¬ 
бенно в случае применения головок самонаведения, в которых равно¬ 
сигнальное направление совмещается с направлением на цель и 
Ле к 0. 

При любом типе радиовизира коэффициент передачи всего радио- 
визира равен произведению коэффициентов передачи антенного звена 
и приемника /с р = к л к п . 

3. Радиовизиры с непрерывным излучением 

Импульсные радиовизиры, в которых производится дополни- 
■юлыіая селекция целей лишь по дальности, имеют ряд недостатков. 

I Ірсжде всего следует отметить чувствительность таких визиров 
к отражениям от земной и морской поверхностей, что существенно 
затрудняет наведение управляемых снарядов на низколетящие само- 
.'кті.і и корабли. В некоторых случаях оказывается существенным 
іакжс другой недостаток импульсных радиовизиров — наличие мерт¬ 
вой зоны из-за конечных длительностей зондирующих импульсов. 

Для борьбы с отражениями от неподвижных объектов (земной 
и морской поверхности, пассивных помех и т. д.) применяют блоки 
««■лекции движущихся целей. Однако при импульсной работе это ус¬ 
ложняет аппаратуру радиовизира. 

()т перечисленных недостатков свободны радиовизиры с непрерыв- 
ііі.ім излучением. Основное преимущество этих визиров по сравнению 
• импульсными состоит в простоте выделения сигналов от движущихся 
іиѵіп'і путем использования для селекции цели по скорости доппле¬ 
ровского сдвига частоты. Кроме того, в радиовизире этого типа сущест- 
іч'іпіо уменьшается минимальное расстояние до цели, при котором он 
нормально функционирует. Практически оно равно расстоянию сна- 
І**і о іюль, при котором происходит срыв сопровождения в системе се¬ 
ча. пип цели по скорости в результате резкого изменения скорости сбли- 
і.' ііпя при малых расстояниях между снарядом и целью. Вместе с тем 
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следует отметить следующие основные недостатки радиовизиров 
с непрерывным излучением. 

При непрерывном излучении в приемнике затруднена развязка 
отраженного сигнала от прямого. Для развязки обычно применяют 
отдельные передающую и приемную антенны, разнесенные друг 
от друга на возможно большее расстояние. С этой точки зрения наи¬ 
более благоприятным является случай полуактивного самонаведения, 
когда на снаряде находится лишь приемная антенна, а передающая 
расположена на пункте управления. 

При непрерывном излучении затруднено определение дальности 
до цели. Однако, как уже говорилось в предыдущих параграфах, 
при формировании команд управления в системах самонаведения ин¬ 
формация о дальности может не использоваться. Отсутствие же селек¬ 
ции цели по дальности в некоторой степени компенсируется наличием 
селекции по скорости. Если все же измерение дальности необходимо, 
то обычно ^используют частотную модуляцию излучаемого колебания. 

Селекция цели по скорости не всегда оказывается достаточно 
надежной. Возможно такое взаимное расположение самолета-носителя, 
снаряда и цели, при котором допплеровская частота отраженного от це¬ 
ли сигнала совпадает с частотами спектра мешающих отражений. 
Такая ситуация может возникнуть, например, при атаке цели из зад¬ 
ней полусферы. 

Несмотря на указанные недостатки радиовизиры с непрерывным 
излучением при наведении на наземные, морские и низколетящие 
воздушные цели оказываются более эффективными, чем импульсные. 

Функциональная схема радиовизира со сканирующей антенной, 
работающего при непрерывном излучении сигнала применительно 
к полуактивному самонаведению, изображена на рис. 6.12. Отра¬ 
женный от цели сигнал, принятый головной антенной снаряда А 2 , 
и прямой сигнал с самолета-носителя, принятый хвостовой антенной 
Л І9 преобразуются по частоте в смесителях 2 3 и 2 Ь на которые по¬ 
дается сигнал от общего гетеродина. Преобразованные по частоте 
сигналы усиливаются в усилителях промежуточной частоты, после 
чего на смесителе 2 2 образуется колебание с разностной (допплеров¬ 
ской) частотой Ед. Это колебание усиливается в усилителе доппле¬ 
ровских частот. Так как при взаимном перемещении пункта управле¬ 
ния, снаряда и цели частота Е д изменяется, то для узкополосной 
фильтрации сигнала от цели необходима система слежения за изме¬ 
нением допплеровской частоты (автоселектор). 

Автоселектор, показанный на рис. 6.12, представляет собой сис¬ 
тему частотной автоподстройки. С помощью этой системы частота 
/г = /г + Ед на выходе смесителя поддерживается приблизительно 
постоянной (/ Г — частота управляемого генератора). При отклонении 
частоты /2 от номинального значения частотный детектор вырабаты¬ 
вает управляющее напряжение и у . Это напряжение через реактивный 
элемент изменяет частоту управляемого генератора / г до тех пор, пока 
частота не будет равна номинальной. В режиме поиска схема поиска 
генерирует напряжение и п , которое изменяется по периодическому 
закону. При этом частота / г меняется в некотором диапазоне до тех 
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пор, пока колебание с частотой /2 = /г + Рд пройдет через узкопо¬ 
лосный усилитель. Появление напряжения на выходе этого усилителя 
прекращает поиск и переводит схему в режим слежения за «захвачен¬ 
ной» целью. 

Отселектированный узкополосным усилителем сигнал и Ъ1 (і), ко¬ 
торый при отклонении цели от равносигнальной зоны оказывается 
промодулированным по амплитуде (с частотой сканирования антенны 
А 2 ), детектируется амплитудным детектором и таким образом выраба¬ 
тывается сигнал ошибки и со ({). Сигнал ошибки подается на фазовые 
детекторы курса и тангажа. На эти фазовые детекторы поступают 
также опорные колебания от генератора опорных напряжений, свя¬ 
занного с электродвигателем вращения диаграммы направленности 
антенны А 2 . Сигналы углового рассогласования по курсу и тангажу 
«де к и Цд ет вырабатываются здесь аналогично тому, как это дела¬ 
ется в схеме рис. 6.8. В связи с этим аналогичны и выражения коэффи¬ 
циентов- передачи антенного звена, приемника и всего радиовизира 
через параметры схемы (см. (6.3.4) и (6.3.5.)). 

4. Пассивные тепловые визиры 

В пассивных тепловых визирах головок самонаведения исполь¬ 
зуется собственное излучение целями электромагнитной энергии 
в инфракрасном диапазоне волн. Интенсивность излучения ^ (мощ¬ 
ность в единице телесного угла) определяется законом Стефана — 
Больцмана 1 = гкТ 4 , где е — коэффициент излучения (для абсолют¬ 
но черного тела, которое одновременно является идеальным излучате¬ 
лем и поглотителем всей лучистой энергии, е = 1; для реальных 

«серых» тел е<! 1); к = 5,7 • 10 ~ 12 - " 2 - в ™ рад і — постоянная Стефана — 

Больцмана; Т — температура излучающей поверхности в градусах аб¬ 
солютной шкалы. 

Увеличение температуры тела не только увеличивает интенсивность 
теплового излучения, но и приводит к сдвигу максимума спектраль¬ 
ной плотности излучения в область более высоких частот. 

Используемый диапазон инфракрасных волн подразделяют на 
следующие поддиапазоны [82]: 

0,76-=-1,6 мк — ближняя инфракрасная область, используется 
для целей связи; 

1,5ѵ5,0 жк — промежуточная инфракрасная область, исполь¬ 
зуется для обнаружения «горячих» целей: самолетов, баллистических 
ракет и др. 

8,5ч-13,0 мк — далекая инфракрасная область; в этом подди¬ 
апазоне дают максимум излучения «холодные» цели, например ко¬ 
рабли. 

Следует отметить, что из-за сложной конфигурации целей прост¬ 
ранственное распределение инфракрасного излучения оказывается 
очень неравномерным. 

Пространство, окружающее цели, также является источником 
теплового излучения. Это излучение называется фоном. Фон созда- 
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стся нагретой атмосферой, облаками, рассеянными излучениями 
Солнца и Луны, нагретой Землей, волнами на водной поверхности 
и т. д. Так как температуры целей и источников фонового излучения 
различны, то и соответствующее им тепловое излучение имеет различ¬ 
ную интенсивность и спектральный состав. Геометрические размеры 
цели, как правило, много меньше размеров источников фонового из¬ 
лучения. Обычно цель может считаться точечным источником, а фон — 
пространственно-распределенным (протяженным) источником. Отме¬ 
ченные различия позволяют достаточно эффективно выделять излу¬ 
чение целей из фонового излучения. 

Тепловой визир должен обеспечивать решение следующих задач: 

— улавливание тепловой энергии, излучаемой целью; 

— уменьшение влияния фона; 

— преобразование энергии теплового излучения в электрический 
сигнал; 

— анализ электрического сигнала с тем, чтобы определить откло¬ 
нение изображения цели от некоторого опорного направления. 

Отсчет угловых координат цели в тепловых визирных устройствах 
ведется, как правило, от оси оптической системы лг Рз . 

Для улавливания тепловой энергии целей используются опти¬ 
ческие системы: линзовые, зеркальные и комбинированные, линзо¬ 
во-зеркальные. Оптическая система фокусирует тепловой поток и пре¬ 
образует тепловое излучение цели в его тепловое изображение на 
чувствительном элементе. 

Для уменьшения влияния фона используют различие как спект¬ 
ральных, так и пространственных характеристик полезного сигнала 
в фона. Спектральная селекция цели заключается в согласовании 
полосы пропускания оптической системы со спектром полезного сиг¬ 
нала от цели. 

Различие пространственных характеристик полезного сигнала 
в фона используется при модуляции принимаемого излучения объек¬ 
та. Как правило, модулируется сфокусированный лучистый поток 
ва выходе оптической системы. Модулятор представляет собой вра¬ 
щающийся диск с нанесенным на его поверхность рисунком. Рисунок 

• опоит из чередующихся прозрачных и непрозрачных для инфрак¬ 
расного излучения элементов. При вращении диска принимаемое 
в іл учение цели будет модулировано по закону, определяемому ха¬ 
рактером рисунка на диске. В то же время изображение фона попадает 
в.і оолыіюе число элементов диска, поэтому фоновый поток в любой 
мчменг времени (независимо от положения диска) будет приблизи- 
м ѵіі. но одинаковым. 

11реобразование энергии излучения в электрический сигнал осу- 
пі' ' шляется при помощи фотоприемника, основу которого составляет 
•о. п< ішітелыіый элемент, вырабатывающий при облучении лучистой 
•нері ней электрическое напряжение. Такими элементами являют- 

• іермоэлектрические устройства (термоэлементы, болометры, тер- 
.ры) в фотоэлектрические устройства (фотоэлементы, фотосопро- 

• ни ігіиіи, фотодиоды, фототриоды). Основные характеристики неко- 
ічрі.іч чувствительных элементов представлены в табл. 6.1. 
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Таблица 6.1 


Вид чувствительного 
элемента 

Инерционность чувстви¬ 
тельного элемента, сек 

Пороговая чувстви¬ 
тельность, в т*) 

1. Термопара 

2. Термисторный болометр 

3. Фотосопротивление 

*) Здесь имеется в виду 
чувствительного элемента. 

от 0,1 до 2 

2 -ІО -3 

5-10 _5 прИ4-20°С 

мощность сигнала, равная мс 

Ю“ 10 -МО -11 

10“ 8 -МО -12 

10“ 13 -4-10 -16 

нцности собственных шумов 


Для уменьшения уровня собственных шумов чувствительных 
элементов часто применяют их принудительное охлаждение, например, 
твердой углекислотой или жидким азотом. 

Полученное на выходе чувствительного элемента напряжение 
усиливаема и анализируется с тем, чтобы определить угловые откло¬ 
нения цели от оси л: Ро . Основной задачей анализирующего устройства 
является формирование сигнала ошибки, зависящего от углового 
отклонения цели. 

Один из возможных путей решения этой задачи состоит в исполь¬ 
зовании на модулирующем диске специальной структуры рисунка 
(рисунок диска меняется по мере удаления от некоторого положения, 
соответствующего изображению цели, находящейся на оптической 
оси системы). Тогда при изменении положения цели меняются пара¬ 
метры модуляции сигнала. 

Функциональная схема теплового визира может быть представле¬ 
на в виде последовательного соединения следующих' элементов: опти¬ 
ческой системы, модулятора, фотоприемника и демодулятора. 

Рассмотрим для примера функциональную схему теплового ви¬ 
зира, в котором в качестве анализирующего устройства использу¬ 
ется модулирующий диск с частотной манипуляцией теплового потока 
(рис. 6.13). Модулирующий диск представляет собой металлическую 
или стеклянную пластину с рядом прозрачных и непрозрачных для 
инфракрасных лучей полос (рис. 6.14, а). Диск вращается с по¬ 
стоянной скоростью. При смещении изображения цели вверх или вниз 
относительно оси г Ѵз фотопоток модулируется либо с частотой 
Р х = п х Р в р , либо Р 2 = п 2 Р В р, где п х и п 2 — число черно-белых полос 
на внешней и внутренней части диска, а Р вр — частота вращения диска 
(число оборотов в одну секунду). Фотоприемник преобразует модули¬ 
рованный фотопоток в электрические импульсы, которые усиливаются 
усилителем. Избирательные фильтры (/ и 2 на рис. 6.13) настроены 
на частоты Р х и Р 2 . Следующие за ними выпрямители вырабатывают 
напряжения, определяемые амплитудами сигналов с выходов фильт¬ 
ров. Разность этих напряжений на выходе вычитающего устройства 
является выходным сигналом визира. Для рассматриваемой схемы 
модулирующего диска получается релейная зависимость напряжения 
на выходе визира и^ Ет от угла отклонения цели в вертикальной 

плоскости Ае т . 
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Если модулирующий диск имеет расположение прозрачных и не¬ 
прозрачных полос такое, как это представлено на рис. 6.14, б, то при 
увеличении отклонения дели от оси г Ѵз частота модуляции будет 
дискретно меняться. Используя в качестве демодулятора частотный 
дискриминатор, можно получить напряжение «д е , примерно пропор¬ 
циональное величине углового отклонения. В этом случае тепловой 
визир будет почти линейным звеном. 


Редуктор 

Рис. 6.16. Функциональная схема теплового визира, 




а) 


Точка А- 

изобрсжение цели , 
когда она находится 
на оптической оси 





6 ) 


2 рз 


Рис. 6.14. Модулирующие диски. 


Функциональная схема, представленная на рис. 6.13, соответ- 
• інѵгі’ формированию выходного сигнала визира в одном из каналов 
іи к.-пыло тангажа). Второй канал (канал курса) в принципе аналоги- 
чги. только ось модулирующего диска должна быть повернута на 

\ 11 ». і л 1'2. 







§ 6.4. КОНТУР УПРАВЛЕНИЯ САМОНАВОДЯЩИМСЯ СНАРЯДОМ 


1. Структурные схемы контуров самонаведения 

Рассмотрим случай самонаведения снаряда на движущуюся цель, 
например на самолет. Для построения структурной схемы рассмот¬ 
рим геометрические соотношения, представленные на рис. 6.15, 
и соответствующие этим соотношениям кинематические связи. 
На рис. 6.15 приняты те же обозначения, что и на рис. 6.1. Кроме 

того, ѵ ц обозначен угол между вектором скорости цели ѵ ц и осью 
лг зМЦ , параллельной оси л: зМ неподвижной земной системы координат, 
но проходящей через цель (оси л: змц и * змсн также параллельны). 



Рис. 6.15. Геометрические соотношения при самонаведении на движущуюся цель. 


Скорость сближения снаряда и цели определяется с помощью 

-> -> —> 

проекции векторов ѵ ц и ѵ сн на линию визирования г ц соотношением 


йг 


ц 


йі 


= — »сн (11,. - - Ѵс„) — Цц С05 Сп г + Ѵ ц ) . 


(6.4.1) 


Линейная скорость вращения линии визирования г п определяется 

-> -> -> 

через проекции ц ц и ѵ сп на нормаль к г ц , так что 


. *1г 

ц йі 


= Ѵ С п 5ІП (Л, - — Ѵсн) + Ѵ ц 5ІП (Т1 Г + Ѵ ц ). 


(6.4.2) 


Соотношения (6.4.1) и (6.4.2) являются кинематическими уравне¬ 
ниями, отображающими математическую связь между выходной ве¬ 
личиной звена Автопилот—Снаряд (углом Ѵсн)» внешним динамичес¬ 
ким воздействием на систему управления (углом ѵ ц ) и угловой ско¬ 
ростью вращения линии визирования т] г , которая измеряется головкой 
самонаведения (см. § 6.2.2). 

Проведем рассмотрение для случая наведения на встречных 
курсах, в условиях, когда углы т) г — у сн и т) г + ѵ ц — можно считать 
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малыми, что позволяет линеаризировать уравнения (6.4.1) и (6.4.2). 
Іі этом случае уравнения (6.4.1) и (6.4.2) упрощаются и принимают вид 

—(Ѵц + ѵ ск ), (6.4.3) 

~ ѵ ск(ѣ~ Ѵев) + 0 Ц (Лг + Ѵ ц ) . (6-4.4) 


Преобразовав последнее соотношение, найдем 



^*Пг 

йі 


(^ц ^сн) Лг 




(6.4.5) 


I Іодставляя сюда значение суммы ѵ ц + ѵ сн из выражения (6.4.3), 
получим 



^сн *Ѵси 4“ '^ц 


ИЛИ 


<І(Г ц Т|г) 

йі 


^ ^сн Ѵсн ~~Ь ^Ц- 

(6.4.6) 


Равенство (6.4.6) в опера¬ 
торной форме записывается 
іѵюдующим образом: г 




^сн У си 

V 



Ѵц Ѵц 

Р 

(6.4.7) 


Рис. 6.16. Структурная схема кинематичес¬ 
кого звена. 


Но равенство определяет структурную схему кинематического звена 
чля рассматриваемого случая самонаведения (рис. 6.16). 

Если совместить ось координат лг змсн (рис. 6.15) с линией визи¬ 
рования цели Гц в момент і — 0, то величины 

~ ~~ ѵ ц ; къ = — Ѵсн (6.4.8) 

Р Р 

о\ ч.ѵт представлять собой отклонения цели и снаряда от первоначаль¬ 
ною положения линии визирования цели (рис. 6.17), а А I {і) = 
/ц (0 — I сн (0 разность линейных отклонений. 



Рис. 6.17. Траектории движения снаряда и цели. 


333 






При этом в момент пролета снаряда на кратчайшем расстоянии от це¬ 
ли / 0 разность линейных отклонений от первоначальной линии визи¬ 
рования А/ (/ 0 ) определит промах снаряда к, т. е. величину кратчай¬ 
шего расстояния между снарядом и целью. 

Структурная схема кинематического звена па рис. 6.16 может 
быть непосредственно использована в случае головки самонаведения 
со следящим гироприводом, когда входной величиной визира является 
угол г] г (рис. 6.6). 

В случае, когда на структурной схеме головки самонаведения 
имеется угол между осью снаряда и направлением на цель е сн (см. 
рис. 6.4 и 6.5), схему рис. 6.16 следует дополнить разностным звеном 
для получения угла е сн = гц — ср к . 

Структурные схемы контуров самонаведения получаются путем 
комбинации структурных схем кинематического звена, головки са¬ 
монаведения-и звена Автопилот—Снаряд. 

В качестве первого примера рассмотим структурную схему кон¬ 
тура прямого самонаведения на неподвижную цель (рис. 6.18). 

Так как скорость цели ѵ п = 0, то вместо (6.4.7) имеем 

^ _ ^сн Ѵсн 

Чг > 

ГцР 

поэтому структурная схема кинематического звена па рис. 6.18 
упрощается по сравнению со структурной схемой этого звена, приве¬ 
денной на рис. 6.16. 



Рис. 6.18. Структурная схема контура прямого самонаведения. 


Инерционностью головки самонаведения, неподвижно укреплен¬ 
ной на корпусе снаряда, можно пренебречь. Тогда головка изобра¬ 
жается безынерционным звеном с коэффициентом передачи к р . Сиг¬ 
нал рассогласования и &си с головки самонаведения поступает на уст¬ 
ройство формирования команды с передаточной функцией Ф к (р) 
(см. § 1.4.4). Контур стабилизации снаряда на рис. 6.18 (звено Авто¬ 
пилот— Снаряд) изображен в соответствии с рис. 1.36 (обратная связь 
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с помощью позиционного гироскопического датчика с коэффициентом 
передачи ^Фк показана пунктиром, так как она применяется не всегда). 

Для характеристики точности работы системы самонаведения 
ішедем понятие текущего промаха Н г как минимального 
расстояния между снарядом и целью, которое имело бы место, если 
начиная с данного момента скорости снаряда и цели не менялись. 

В случае неподвижной цели при малой угловой ошибке наведения 
снаряда на цель |3 СП текущий промах определяется следующим прибли¬ 
женным равенством (рис. 6.15): 

Иі Л/ /*ц Р сп /*ц (т] г Ѵсн)’ (6.4.9) 

В соответствии с равенством (6.4.9) кинематическое звено в струк¬ 
турной схеме рис. 6.18 дополнено связями (пунктиром) для получения 
текущего промаха Н ( . 

В качестве второго примера рассмотрим структурную схему кон¬ 
тура самонаведения методом пропорционального* сближения при го¬ 
ловке самонаведения со следящим гироприводом (рис. 6.19). Кинема- 



Гис. С.19. Структурная схема контура самонаведения методом пропорциональ¬ 
ного сближения (головка самонаведения со следящим гироприводом). 

іическое звено здесь соответствует схеме-рис. 6.16. При составлении 
< хгмы рис. 6.19 мы пренебрегли инерционностью внутреннего контура 
іп.'кшки самонаведения (рис. 6.7), поэтому использовали приближен¬ 
іе к» передаточную функцию (6.2.10) вместо точной (6.2.9). Звено Ав- 
і'ііімлот —Снаряд на рис. 6.19 то же, что и на рис. 6.18. 

В случае подвижной цели текущий промах определяется рас- 
' тяпнем до цели г ц и угловой ошибкой упреждения, т. е. углом между 
ін ыором скорости и упрежденным местоположением цели. Выражая 
\ і юную ошибку упреждения через угловую скорость вращения линии 
ни шрокания, можно получить следующее выражение для текущего 

примах а |6, 8]: 

= (6-4.Ю) 

У ОТІІ 
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модуль относительной скорости сближе- 


ЗдеСЬ І^отн |^сн 
ния снаряда и цели. 

В соответствии с (6.4.10) кинематическое звено в структурной 
схеме рис. 6.19 дополнено (пунктиром) цепочкой для получения теку¬ 
щего промаха Н г . 

2. Основные характеристики контура самонаведения. 

Мертвая зона управления 

Важной особенностью контуров самонаведения по сравнению 
с контурами при других методах радиоуправления является наличие 
звена с переменным коэффициентом 1 /г ц , нестационарность которого 
обычно не компенсируется. Дело в том, что расстояние снаряд—цель 
Гц меняется при подлете снаряда к цели весьма быстро, и с достаточной 
точностью предусмотреть изменение этого расстояния значительно 
труднее, чем, например, расстояния пункт управления—снаряд при те¬ 
ленаведении. Поэтому осуществить компенсацию нестационарности 
кинематического звена с помощью потенциометра дальности при само¬ 
наведении труднее, чем при теленаведении. Точное измерение расстоя¬ 
ния на борту снаряда нежелательно из-за усложнения аппаратуры. 

В дальнейшем ограничимся рассмотрением контура самонаведе¬ 
ния методом пропорционального сближения, когда структурная схема 
контура имеет вид, изображенный на рис. 6.19. В простейшем случае 
обратная связь с помощью позиционного гироскопа в звене Автопилот— 
Снаряд отсутствует (/с Фк = 0). Положим также Ф к (р)==1. Схема 

рис. 6.19 при этом преобразуется к виду, изображенному на рис. 6.20. 
Из схемы рис. 6.20 получаем 



"’І"’ 


п 


С П 


б 


Т_ (о 


ѵ 


А—С 



(6.4.11) 


Сравнивая выражения (6.4.11) и (1.2.4), находим, что схема рис. 6.20 
соответствует идеальному осуществлению метода пропорционального 
сближения, при этом навигационная постоянная А равна 



к. к 


-а Л 

1 С П О 

Тѵ^А—С 


(6.4.12) 


От навигационной постоянной А зависит общий коэффициент усиле¬ 
ния контура, а, следовательно, его основные свойства. 

Система самонаведения, структурная схема которой изображена 
на рис. 6.20, имеет ряд недостатков. Действительно, из-за отсутствия 
обратной связи с помощью позиционного гироскопа (к Фк = 0) общий 

коэффициент усиления контура зависит от режима полета и массы 
снаряда (см. § 1.4.4). Кроме того, как будет показано в § 6.5, схема 
рис. 6.20, соответствующая идеальному осуществлению метода про¬ 
порционального сближения, обладает плохой помехоустойчивостью 
по отношению к флюктуационным воздействиям. 
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Для стабилизации общего коэффициента усиления контура можно 
применить обратную связь с помощью позиционного гироскопического 
датчика (пунктирная ветвь на рис. 6.19). Вследствие этого Автопилот— 
Снаряд (от и к до у сн ) будет описываться не интегрирующим, а инер¬ 
ционным звеном, [см. формулу (1.4.11)]. При этом для сохранения 
астатичности контура управления используют интегрирующий за¬ 
кон при формировании командного сигнала 


ф„(р) 


і 


т 

і 



В результате вместо (6.4.11) и (6.4.12) получаем 



Л' 

1 + Р Т а— с 




К 1 К А—С 

т\Г 


(6.4.13) 



і’ііс. 6.20. Структурная схема контура самонаведения, соответствующая идеаль¬ 
ному осуществлению метода пропорционального сближения. 


Кинематическое здент Голодна 

ламо наведе¬ 
ния 



Звено Автопилот-Снаряд 


~1 


1 


и Г? 

і 

; 

«к 

^А-Г 

Г 1 V 

Ѵ-» 

ч 

1 

1 

к 7 И 

1 



1 + пТ 

' г Ѵс 


С 


1. 




І'іи (>.21. Структурная схема контура самонаведения методом пропорционального 
сближения с учетом инерционности звена Автопилот — Снаряд. 


Контур самонаведения (рис. 6.21) теперь характеризуется двумя 
іі.ір.імстрами: навигационной постоянной А' и постоянной времени 
ш.-іі.і Автопилот—Снаряд Та— с- С ростом навигационной постоян- 
м- иі увеличивается общий коэффициент усиления контура и, как след- 
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ствие, интенсивность отработки начального промаха. Однако можно 
показать, что с увеличением навигационной постоянной возрастает 
необходимое поперечн.ое ускорение в начале процесса самонаведения, 
а также чувствительность системы самонаведения к флюктуационным 
воздействиям. Анализ процесса самонаведения показывает [6], что 
оптимальное значение навигационной постоянной (с точки зрения 
компромисса между динамическими и флюктуационными ошибками 
контура) равно А' 0 пт » 3—10. 

В § 6.5 будет показано, что существует некоторое оптимальное 
значение постоянной времени Та— с, соответствующее минимуму 
флюктуационнои ошибки. 

Структурные схемы, изображенные на рис. 6.18—6.21, характе¬ 
ризуют линейный режим работы системы самонаведения. Линейный 
режим соответствует малым отклонениям переменных величин от их 
номинальных значений, что имеет место при нормальном функциони¬ 
ровании системы управления. Однако при приближении самонаводя- 
щегося снаряда к цели нормальное функционирование системы управ¬ 
ления обычно нарушается и полет снаряда становится неуправляе¬ 
мым. 

л 

Прекращение нормального функционирования системы самона¬ 
ведения при подлете к цели может быть связано с нарушением нор¬ 
мального функционирования визира цели. 

При активном самонаведении в случае импульсного радиовизира 
нормальное функционирование может нарушиться из-за невозмож¬ 
ности отделить импульс, отраженный от цели, от зондирующего им¬ 
пульса. Длительность зондирующего импульса в 0,3—0,5 мксек обус¬ 
ловливает наличие мертвой зоны за счет этой причины в 45—75 м. 

Другой причиной нарушения может служить то, что при малом 
расстоянии Гц линейный размер цели выходит за пределы полезного 
угла зрения пеленгатора и его работа резко ухудшается. При макси¬ 
мальном линейном размере цели в 15—30 м и полезном угле зрения 

пеленгатора в 10° вторая причина обусловливает мертвую зону в 75— 
150 м. 

Существует еще ряд причин нарушения нормального функциони¬ 
рования визира. Однако если бы даже визир работал при любых 
расстояниях до цели, мертвая зона все равно имела бы место из-за 
особенностей динамических процессов в контуре самонаведения. Более 
того, нередко мертвая зона по этой причине оказывается большей, 
чем из-за прекращения нормальной работы визира. 

При анализе системы самонаведения изменение расстояния сна¬ 
ряд—цель обычно аппроксимируют линейной функцией времени 
(в предположении ѵ отн ж сопзі) 

■ г п (1) = г п0 — ѵ тп і, (6.4.14) 

где Гцо — начальная дальность до цели при і — 0; у отн — относитель¬ 
ная скорость сближения снаряда с целью. 

Аппроксимацией (6.4.14) можно пользоваться при і < / 0 : 

= (6.4.15) 

Чотіі 
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Время і 0 необходимо снаряду для полета до встречи 
г целью. 

С учетом (6.4.14) процессы в различных точках структурной схе¬ 
мы рис. 6.21 описываются линейными дифференциальными уравнения¬ 
ми второго порядка с линейно изменяющимися коэффициентами. 
Решение этих уравнений при постоянном поперечном ускорении 

цели ѵ ц ѵ ц = сопзі: получено в [8]. Анализ решений, показывает, что 
п начале самонаведения, когда дальность г п велика, угол сколь¬ 
жения а с (а, следовательно, и поперечное ускорение снаряда) умень¬ 
шается и что при і = і 0 промах за счет начальной ошибки даже 
при постоянном поперечном ускорении цели был бы равен нулю, 
если бы процесс самонаведения продолжался бы вплоть до момента 
/„. Однако при приближении снаряда к цели начинается колебательно- 
марастающее изменение угла скольжения а с , причем около цели ве¬ 
личины а с , г} г и 6 П , полученные из решения линейных дифференци¬ 
альных уравнений, стремятся к бесконечности. Так как в реальной 
системе эти величины ограничены, то на некотором расстоянии до цели, 
определяемом инерционностью управления, нормальное функциони¬ 
рование системы самонаведения нарушается. Полет снаряда становится 
при этом неуправляемым (полет в мертвой зоне управления) и нужно 
считаться с наличием неизбежного промаха. 

Для уменьшения размеров мертвой зоны необходимо уменьшать 
инерционность системы Автопилот — Снаряд (величину Та— с), что 
и свою очередь требует увеличения маневренных свойств снаряда 
(г. с. уменьшения постоянной разворота Т ѵ , см § 1.4.4). 

Обычно допустимо считать, что за время пролета снарядом мерт- 
иоіі зоны векторы скоростей снаряда и цели неизменны. Пр и этом 
промах к равен текущему промаху в момент і К вступления снаряда 
и мертвую зону: к = к ь (/ к ). 


3. Методы анализа действия возмущений на систему 

самонаведения 


Для анализа системы самонаведения удобно пользоваться поня- 
і и ими импульсной передаточной функции, частотной характеристики 
и передаточной функции системы автоматического регулирования 
і переменными параметрами. 

Дпнейные системы с переменными параметрами характеризуются 
<ю «і-Гі импульсной переходной функцией § (/, т), которая представля- 
< і іпбоп реакцию системы на 6-импульс, причем т является отрезком 
пр' меші от момента действия 6-импульса до данного момента і. 

. Індача системы самонаведения — отработка начальных отклоне¬ 
нии (начального значения текущего промаха) и различных возмуще¬ 
нии. 'ігііетвующих на снаряд во время полета. Поэтому по крайней 
'и с іо определенного момента (близкого к і 0 ) реакция эквивалентной 
■ н. и мм автоматического регулирования на различные возмущения 
<■ ■ і і н.і быть затухающей, в частности, 


$ (і, т) -> 0 при т 


(6.4.16) 
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Более того, можно условно ввести время установления системы, 
понимая под ним время 7’ уст , необходимое для затухания импульсной 
переходной функции до какого-либо малого уровня ^ 

§ {і, т) < при х > Т уст . (6.4.17) 


Вообще говоря, реакция линейной нестационарной системы 
на внешнее воздействие зависит не только от вида воздействия, но и от 
момента включения системы /„ и начальных условий. Однако при вы¬ 
полнении условия (6.4.16) эта зависимость исчезает при / н —>-—оо. 
В этом смысле говорят об установившемся режиме 
нестационарной системы. Практически, благодаря условию (6.4.17), 
можно считать, что установившийся режим наступает при і ^ Г уст . 

Второй основной характеристикой линейной нестационарной 
систему является комплексная частотная харак¬ 
теристика Ф (/, /со), определяемая как отношение выходной 
реакции линейной системы 5 БЫХ (/, /со) на гармоническое воздействие 
е іаі к самому воздействию в установившемся режиме 

ф а, м= —% /<0> • ( 6 . 4 . 18 ) 

0 

Модуль Ф (/, со) = | Ф ((, /со) | и аргумент ф (/, со) = аг§ [Ф ((, 
/®)1 комплексной частотной характеристики называют соответственно 
амплитудно-частотной и фазочастотной характеристиками. 

С помощью частотных характеристик удобно рассматривать уста¬ 
новившуюся реакцию линейной нестационарной системы на гармо¬ 
ническое воздействие 


5 вх (0 =$> е хр І (Ш + Фи), 


8 вых (0 = 5 вх (0 ф (і* /<°) = 5о Ф (І, <0) ехр / [со/ + ф н + Ф (/, со)1. 

(6.4.19) 

Третьей основной характеристикой линейной нестационарной 
системы является передаточная функция Ф (/, р), оп¬ 
ределяемая как отношение реакции системы 5 ВЫХ (/, р) на возмущение, 
выраженное показательной функцией е^ (р — произвольный комп¬ 
лексный параметр), к самому возмущению в установившемся режиме 

ф (і у р) _ *«**<*■ р) . . (6.4.20) 

еР 1 

Как видно из этого определения, передаточная функция является 
некоторым обобщением комплексной частотной характеристики 
Ф (/, /со) = [Ф (/, р)\р=щ>. 
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Как и для стационарных линейных систем, изображение выходной 
реакции выражается через изображение входного процесса с помощью 
передаточной функции системы: 

5 вых <Р, 0 = (Р)Ф (*, Р)‘ (6.4.21) 

Выходная реакция 5 ВЫХ (/) (при нулевых начальных условиях) 
■.шляется обратным преобразованием Лапласа от изображения 

’ш.ІХ (Р> ^)* 

Так же, как и в случае стационарных линейных систем, импульс¬ 
ная переходная функция связана с передаточной функцией и комп¬ 
лексной частотной характеристикой соответственно с помощью пре- 
"оразований Лапласа и Фурье. 



І’пс. 0.22. Преобразованная структурная схема самонаведения для вычисления 

Фл (*о» р). 


Аналогично случаю стационарной линейной системы выражение 
іля установившегося значения дисперсии сигнала при входном сиг¬ 
нале х ( і ) со спектральной плотностью О (со) 

со 

о 2 (і) — —— Г О (со) | Ф ( і , /со) | 2 й(и. (6.4.22) 

2зг ^ 
о 

I Ітак, если известны статистические характеристики процесса 
н. і и\оде линейной нестационарной системы и основные характерис- 
і іи. и этой системы, то вычисление статистических характеристик 
процесса на выходе не представляет принципиальных трудностей. 
<1 пико вычисление основных характеристик линейной нестационар- 

. системы оказывается значительно более сложным, чем вычисле- 

.. еоотвстствующих характеристик линейной стационарной системы. 

• о іи мм из методов аналитического определения передаточной функ¬ 
ции нестационарной системы можно познакомиться, например, в [6]. 

' ірѵктурная схема системы самонаведения при любом методе на- 
і" и пня может быть сведена к виду, изображенному на рис. 6.22. 

1 и. и мя рис. 6.22 является нестационарной, так как г ц зависит от вре- 

. I іа схеме рис. 6.22 показаны внешние воздействия / ц (1), / у (() 

и * ,і/і (приложенные в точках ], 2 и 3), отображающие движение цели 

. пнда помех, связанных со свойствами отраженного от цели 

... іи нала. Более подробное исследование характеристик процессов 

1 , і /) и «.,(/) будет приведено в § 6.5. Через Фі (р) здесь обозначена 
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передаточная функция разомкнутого участка структурных схем 
от г) г до / сн . Эта функция, например, для схемы рис. 6.21, может быть 
представлена в виде: 



__'4_Усн_ 

р(1+рТ А _ с ) ’ 


(6.4.23) 


где А' определяется формулой (6.4.13). 

Исследование нестационарной системы существенно упрощается, 
если ограничиться определением ее передаточной функции Ф (4, р) 
лишь для одного момента времени / = 4 (см. 6.4.15). При использо¬ 
вании такой передаточной функции считают, что процессы в системе 
самонаведения описываются с помощью линейной структурной схемы 
вплоть до момента і = 4, т. е. пренебрегают размерами мертвой зоны. 
Допускаемая при этом ошибка тем меньше, чем меньше время пролета 
снарядом мертвой зоны. Для получения передаточной функции сис¬ 
темы самонаведения можно воспользоваться тем, что промах к равен 
разности А I линейных отклонений цели и снаряда от первоначальной 
линии визирования в момент 4 (см. рис. 6.17) 


к = А/ (/ 0 ). 


(6.4.24) 


Поэтому выходной величиной схемы рис. 6.22 следует считать А I (/). 

Передаточные функции линейной нестационарной системы само¬ 
наведения от точек /, 2 и 3 до к = А/ (4) выражаются через Ф х (р) 
следующим образом [6]: 


( р 


Фі+л (іо, р) — ех Р 11 


^отн 


Фі (р)т, 


оо 


(6.4.25) 


Ф2-л(*о, р) == Ф і -*■ и (іо, р) 1 , (6.4.26) 


Фз-л (і 0 , р)-=—Ф і (Р) Фі (іо, Р)- 


(6.4.27) 


Эти передаточные функции не зависят от времени. Несмотря на 
это, будем писать Ф (^ 0> р), а не Ф (р), чтобы подчеркнуть, что речь 
идет о передаточной функции системы с переменным параметром. 

Подставляя в (6.4.25) выражение (6.4.23), найдем передаточную 
функцию Фі^-й (іо,р) системы самонаведения методом пропорциональ¬ 
ного сближения с учетом инерционности звена Автопилот — Снаряд 

Ф|-*(*.,Р)Д Та ~ сР V 8 , (6.4.28)1 

\ 1 “Ь рТл —с / І 




ѵ си 

ѵ ОТ11 


Подстановка (6.4.28) в (6.4.26) и (6.4.27) позволяет получить 
явные выражения передаточных функций Ф2-+н(іо, р) и Фз(г* 0 , р)і 
через коэффициенты звеньев контура самонаведения. | 
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С помощью выражений (6.4.21) и (6.4.28) можно рассчитать дина¬ 
мическую ошибку из-за маневра цели. С помощью передаточных функ¬ 
ций Ф 2 ^-н (іо, р) и Фз-* й (/<>> р ) находят частотные характеристики сис¬ 
темы, используемые далее для расчета ошибок, обусловленных воз¬ 
действием помех (см. § 6.5). 

§ 6.5. ЕСТЕСТВЕННЫЕ ПОМЕХИ В РАДИОКАНАЛАХ СИСТЕМ САМОНАВЕДЕНИЯ 

1. Угловые и амплитудные шумы 

На вход радиовизира системы самонаведения поступает сигнал, 
отраженный от большого числа элементарных участков цели. В про¬ 
цессе полета самонаводящегося снаряда взаимные положения снаряда 
и цели непрерывно изменяются (в частности, из-за угловых колебаний 
снаряда), отражения от разных участков цели интерферируют, в ре¬ 
зультате появляются флюктуации принимаемого сигнала. Матема¬ 
тическое описание этих флюктуаций при произвольном расстоянии 
до цели весьма сложно. В случае, когда линейные размеры цели малы 
но сравнению с расстоянием между антенной головки самонаведения 
и целью, возможны существенные упрощения. При этом оказывается 
но'шожным флюктуации приходящего сигнала разделить на у г л о - 
п ы е ш у м ы (случайные смещения кажущегося центра отражения 
поли, в результате чего флюктуирует направление прихода сигнала) 
и амплитудные шумы (флюктуации амплитуды отраженного 
от цели сигнала). В первом приближении случайные процессы, харак¬ 
теризующие амплитудные и угловые шумы, можно считать незави¬ 
симыми. 


2. Влияние угловых шумов нэ точность системы 

самонаведения 

Рассмотрим вначале влияние угловых шумов, которые задаются 
и г.пдс процесса е п (^), характеризующего флюктуации направления 
прихода сигнала. Угловые шумы оказывают влияние при любом типе 
р.і и іовизира цели, причем их интенсивность пропорциональна ли- 
м*■иным размерам цели Ь и возрастает приблизительно обратно про¬ 
порционально уменьшению дальности г ц . Спектр угловых шумов мно- 
і" іііпрс полосы пропускания контура самонаведения и поэтому в по¬ 
им с лого контура может считаться равномерным. Спектральная 
п і < > і пость 0 п (0) угла е п (^) в области частот, примыкающей к нулю, 
і* ш-рном приближении равна [11] 

0„ (0) = Ке п (Ыг^, (6.5.1) 

і і* / М|| -коэффициент пропорциональности, значение которого оп¬ 
іи и-. іигтся типом цели и ракурсом излучения. 

І'.гличпиу е п (/) на структурных схемах контуров самонаведения 
іри* іі.ІН -6.21) следует просуммировать с углом т] г , получающимся 
. іпгпа 1/гд. При аналитическом исследовании удобнее пересчи- 
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тать угловые шумы е п ( і ) в эквивалентную помеху / у (г), вводимую 
в структурную схему до звена 1 Іг ц (точка 2 рис. 6.22). При этом с уче¬ 
том соотношения (6.5.1) помеху / у (7) следует рассматривать как ста¬ 
ционарный случайный процесс с нулевым средним и спектральной 
плотностью, равной 

О у (0) = к Е ц ІА (6.5.2) 

Для расчета дисперсии промаха из-за угловых шумов необходимо 
прежде всего вычислить передаточную функцию контура рис. 6.22 
от точки 2 до точки А I ( і ), а затем воспользоваться выражением 
(6.4.22). 

Рассмотрим в качестве примера случай самонаведения методом 
пропорционального сближения при условии, что звено Автопилот — 
Снаряд учитывается в виде инерционного звена. Для получения пере¬ 
даточной функции в этом случае следует подставить (6.4.28) в (6.4.26). 
Перецп^ далее от передаточной функции к амплитудно-частотной 
характеристике, по формуле (6.4.22) можно вычислить дисперсию 
промаха за счет углового шума а*. у . Если для конкретности ограни¬ 
читься значением константы с э (см. формулу (6.4.28)), равным с э = 
= 3 [6], то получим 

аі.уЯ) ° у(0> . (6.5.3) 

•* А —С 


Формула (6.5.3) показывает, что увеличение инерционности 
звена Автопилот — Снаряд приводит к уменьшению промаха за счет 
влияния угловых шумов. 


3. Влияние амплитудных шумов на точность системы 

самонаведения 


Амплитудные шумы характеризуются коэффициентом помеховой 
модуляции т п {(), представляющим собой отношение приращения 
случайной амплитуды принимаемого сигнала А I) (і) к ее среднему 
значению Ѵ сѵ 




Статистические характеристики случайного процесса т п ( і ) обыч¬ 
но определяются экспериментально для каждого типа целей. Случай¬ 
ный процесс т п (1) можно считать стационарным с нулевым средним 
значением. На рис. 6.23 приведена спектральная плотность О т (ш) 
этого процесса для одной из целей. 

Влияние амплитудного шума в значительной степени определяет¬ 
ся методом пеленгации сигнала. Так, при фазовом моноимпульсном 
методе пеленгации изменения амплитуды сигнала почти не сказывают¬ 
ся на определении направления, поэтому и влияние амплитудного ] 
шума практически отсутствует. При амплитудном моноимпульсном 
методе направление на цель определяется, исходя из отношения ам- 1 
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плитуд сигналов на выходах различных антенн. Так как отношение 
амплитуд в один и тот же момент времени не зависит от мощности 
отраженного от цели сигнала, то и здесь практически влияние ампли¬ 
тудного шума отсутствует. Иначе обстоит дело в случае радиовизира 
со сканирующей антенной (рис. 6.8). Именно этот случай и рассматри¬ 


вается в дальнейшем. 

Помеху, заданную в виде функции т п ( I ), нельзя непосредственно 
ішести в структурную схему контура самонаведения в качестве внеш¬ 
него возмущения, так как на 
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и ходе звена, соответствующего 
радиовизиру, в структурной 
схеме фигурирует простран¬ 
ственный угол, т. е. величина, 
имеющая другую физическую 
природу. Поэтому необходимо 
помеху т п ( і ) пересчитать на 
выход радиовизира, где она даст 
некоторое помеховое напряже¬ 
ние, которое добавится к сиг¬ 
нальному напряжению. 

С учетом помехи т п (/) амплитуду сигнала на выходе антенны 
лдиовизира II ( і ) (рис. 6.8) запишем в виде 

и{і)--=Ѵ сѵ [\ + (01 [ 1 + т А м соз (Й ск і + фц)], (6.5.5) 


Рис. 6.23. Спектральная плотность 
амплитудного шума для одной из 

целей. 


1 ’ 11 ' ^ср — среднее значение амплитуды. 

' Приемный тракт, включая усилитель сигнала ошибки, будем 
і читать в первом приближении безынерционным по отношению к оги¬ 
бающей (не пропускается только постоянная составляющая огибаю¬ 
щем). При этом на фазовый детектор подается сигнал ошибки 

«с о = У с о \т п (() + т п (() т А м соз (Й ск і + <р ц ) + 

+ т АМ со5(Й ск г + ф ц )]. (6.5.6) 


•I».новый детектор осуществляет перемножение напряжения сигнала 
... и опорного напряжения 

д Кф д Ч'с 0 ^оп’ (6.5.7) 

• и- //„„ —опорное напряжение, равное и ош (і) = ІІ 0П соз й ск і —в ка¬ 
нале курса; и 0П2 (і) — ІІ 0П зіп й ск ^ —в канале тангажа. 

()граничимся рассмотрением одного из двух каналов — канала 

і \ і'са. 

I Іа выходе фазового детектора этого канала имеем 

«ф ді = с і [0,5т А м С05 Фц + т п (0 соз Й ск і + 

| • 0,5 т а ( I) т А м соз ф ц + 0, 5т п (1) т А м соз (2й ск г + Ф ц ) + 

+ 0,5т АМ СС) 5(2Й ск / + ф ц )], (6.5.8) 

1 " ^1 = ^ф д ^оп 0* (6.5.0) 


< >іісіііім вес различных слагаемых в выражении (6.5.8). 
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Последнее слагаемое в (6.5.8) несущественно, так как ширина 
спектра медленно изменяющейся величины тд м(0 не превышает не¬ 
скольких герц, тогда как частота сканирования антенны П ск равна 
обычно нескольким десяткам герц. В результате спектр последнего 
слагаемого в (6.5.8) занимает район в несколько герц около частоты 
2 й ск и не попадает в полосу прозрачности выходного фильтра после 
фазового детектора. 

Предпоследним слагаемым в (6.5.8) можно пренебречь по срав¬ 
нению со вторым слагаемым, так как 0,5 тдмС 1» а плотность спектра 

С т (со) на частоте 2 П ск обычно 
меньше, чем на частоте й ск . 

Таким образом, в (6.5.8) оста¬ 
ются три первых слагаемых'. Учи¬ 
тывая (см. § 6.3.1), что шам- р-Де; 
Де к = Лесо5ф ц , из (6.5.8) нахо- 

Рис. 6 24.*Структурная схема радио- д ИМ сигнал на выходе радиовизира 

ѵ * 3 с учетом действия амплитудного 

шума 

«де к = с х [0,5рДе к + т п (і) соз П ск і + 0,5т п (і) рДе к ] — 

= /с р Ае к + - Пп ^ соз П СІ . і-\-т п (/) Ае к , (6.5.10) 

где /Ср — 0,5(лс' 1 — общий коэффициент передачи радиовизира, 
[см. § 6.3.1, формулу (6.3.5)]. В формуле (6.3.5) 



/С п 0,5с х — 0,5/Сф д і/ оп І/ео. 

% 

Первое слагаемое в (6.5.10) является основным, сигнальным сла¬ 
гаемым, второе — представляет собой аддитивную (по отношению 
к входному воздействию Ае к ) помеху, третье — комбинационную 
составляющую помехи и полезного воздействия. Уравнению (6.5.10) 
соответствует структурная схема радиовизира, изображенная на 
рис. 6.24. 

На этом рисунке обозначено 





и а {*)= 


_ 2/Ср т п (І) 


соз П СІІ і. 


(6.5.11) 


На рис. 6.24 показано, что амплитудный шум приводит как к ад¬ 
дитивному воздействию на контур управления снарядом—за счет 
помехи и а (1), так и к параметрическому воздействию — изменению 
коэффициента передачи радиовизира по случайному закону. Действием 
комбинационной составляющей помехи т п ( і ) можно в первом приб¬ 
лижении пренебречь при выполнении условия [6] 


тЦі) -4т 5 -<0,1, (6.5.12) 

Щ П 

_ * 

где гл* (/) — дисперсия процесса т п (/); Д/^ — эквивалентная полоса| 

пропускания контура самонаведения; Д/п — эквивалентная ширина^ 
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спектра помехи т п (і). Обычно условие (6.5.12) выполняется достаточ¬ 
но хорошо. Поэтому в дальнейшем изменением коэффициента передачи 
будем пренебрегать и учтем только влияние аддитивного воздействия 
и а (і). 

Как видно из выражения (6.5.11), каждая из компонент спектра 
т п (і) с частотой о дает в спектре и а (1) суммарную и разностную 
компоненты с частотами о + Й ск и | со— Й ск |. Существенное зна¬ 
чение имеют лишь разностные компоненты спектра процесса и а (1) 
в пределах полосы пропускания контура самонаведения. Они обра¬ 
зуются компонентами спектра процесса т п (1), лежащими в районе 
частоты сканирования. Поэтому спектральная плотность 0 а (со) про¬ 
цесса и а ( і ) на нулевой частоте (со = 0) выражается через спектраль¬ 
ную плотность помеховой модуляции следующим образом: 

О а (0) = -^г ( Й С І<)- (6.5.13) 

В пределах полосы пропускания контура самонаведения спект¬ 
ральная плотность процесса и а ( і ) может считаться постоянной и 
равной О а (0). 

Вместо помехового напряжения и а ( і ) удобнее вводить эквива¬ 
лентное (кажущееся) изменение угла прихода радиоволн е а (/), ко- 
юрое может рассматриваться как внешнее возмущение, приложенное 
ко входу радиозвена (см. рис. 6.22, точка 3) 

(6.5.14) 

Спектральная плотность этой эквивалентной помехи в пределах 
полосы прозрачности контура самонаведения, согласно (6.5.13) и 
і *» . Г» .14), равна 

' (б- 5 - 15 ) 

(Л 2 

Частоту сканирования антенны й ск целесообразно выбирать 

• \ щсственно выше частоты максимума спектральной плотности 

• >,„ (<■>) (см. рис. 6.23). При увеличении Й ск , как видно из рис. 6.23 
и формул (6.5.13) и (6.5.15), влияние амплитудного шума уменьшается. 

Формула (6.5.15) также показывает, что влияние амплитудного 
иг. м; і уменьшается с увеличением угловой чувствительности антенны 
|і. і.ік как при увеличений р, одной и той же величине амплитудного 
ш *і.і соответствует меньшая ошибка в определении направления на 
іс и. чі счет увеличения полезной модуляции сигнала. Существенного 

и* .сипя р, можно достигнуть за счет сужения диаграммы направ- 

. .с і и антенны, но при этом возрастают габариты и вес антенны, 

• і и./кс трудности захвата цели. 

I ’.ісчст дисперсии промаха за счет влияния амплитудного шума 
. .. с помощью структурной схемы рис. 6.22 аналогично 
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тому, как это делается для углового шума. При учете инерционности 
звена Автопилот — Снаряд согласно схеме рис. 6.21 в случае с э = 3 
получим 




7,2 

Ѵ 'СН 


т 

1 А — 



(6.5.16) 


Формула (6.5.16) показывает, что увеличение инерционности зве¬ 
на Автопилот — Снаряд приводит к увеличению промаха за счет ам¬ 
плитудного шума. Различный характер влияния инерционности при 
амплитудных и угловых шумах [формулы (6.5.3) и (6.5.16)1, связан 
с тем, что интенсивность амплитудного шума не зависит от дальности 
до цели Гц, а интенсивность углового шума обратно пропорциональна 
Гц (см. 6.5.1), т. е. резко возрастает при подлете снаряда к цели. На 
структурной схеме рис. 6.22 это отображено тем, что эквивалентные 
помехи, соответствующие угловому и амплитудному шумам, прило¬ 
жены до и после звена с коэффициентом передачи 1/г ц (рис. 6.22). 

Инерционность звена Автопилот — Снаряд влияет также на дина: 
мические ошибки самонаведения. Можно показать [6], что динами¬ 
ческая ошибка из-за маневра цели при увеличении Та —с увеличи¬ 
вается. Следовательно, в связи с различной зависимостью от Та— с 
флюктуационных ошибок из-за амплитудных и угловых шумов и ди¬ 
намических ошибок из-за маневра цели в каждом конкретном случае 
существует определенная величина Та— с, обеспечивающая минимум 
общего промаха. 

Расчет влияния флюктуаций отраженного от цели сигнала при 


других методах наведения и другой структуре контура управления 
в первом приближении осуществляется аналогичным образом с по-; 
мощью обобщенной структурной схемы рис. 6.22. \ 

Напомним, что формулы (6.5.3) и (6.5.16) выведены без учета^ 
мертвой зоны, т. е. в предположении, что вплоть до пролета снаряда 
около цели справедлива линейная модель контура управления. Обыч¬ 
но время пролета снарядом мертвой зоны настолько мало, что рас-< 
смотренный метод дает достаточно точные для практических пример 
нений результаты. В тех случаях, когда время пролета мертвой зоны 
относительно большое, следует воспользоваться либо грубым методом 
замораживания переменных коэффициентов, включая дальность 
Гц, либо точным методом, основанным на применении нестационарных 
частотных характеристик. Ошибка метода замораживания коэф^ 
фициентов уменьшается с увеличением времени пролета мертвой зоны! 
Точным методом, как правило, для дисперсии промаха не удается по*І 
лучить аналитических выражений и поэтому приходится проводит» 
числовые расчеты. * 1 


4. Влияние внутренних шумов приемного тракта 
на максимальную дальность действия систем самонаведения 

-Дальность действия системы самонаведения определяется тем 
максимальным расстоянием г ц , при котором с достаточно большой 
вероятностью происходит захват цели головкой самонаведения за- 
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заданное время и обеспечивается достаточно малая вероятность потери 
цели в режиме слежения. Потеря цели (срыв слежения) практически 
может произойти либо на начальном участке траектории самонаведе¬ 
ния, где еще мал сигнал на входе головки, либо на последнем участке, 
при подлете снаряда к цели, когда начинают резко возрастать дина¬ 
мические ошибки. При расчете максимальной дальности действия 
последний участок не играет роли. 

Под^ захватом и сопровождением цели подразумевается прежде 
всего захват и сопровождение по угловым координатам. Кроме того, 
в импульсных радиовизирах необходимо обеспечить захват и сопро¬ 
вождение по дальности, а в радиовизирах с непрерывным излучением — 
по скорости. 

Заданные вероятности захвата и слежения обеспечиваются, когда 
мощность сигнала на входе головки самонаведения превышает опреде¬ 
ленную величину Р мин, называемую реальной чувстви¬ 
тельностью головки самонаведения. Строгий рас¬ 
чет реальной чувствительности Р мин на основе вычисления вероятно¬ 
стей захвата и слежения весьма сложен. Для ориентировочного рас¬ 
чета Р мин можно потребовать, чтобы соотношение сигнал/шум на 
входе^ первого нелинейного элемента радиовизира (детектора) было 
піачительно большим единицы (в 5—10 раз): 

5 -у. ю. - (6.5.17) 

Р Ш 

II случае радиовизиров с импульсным излучением условие (6.5.17) 
.должно выполняться для пиковой мощности (при условии стробирова¬ 
ния приемника, см. § 6.3.1), а в случае радиовизиров с непрерывным 
в (лучением — для средней. 

Полоса пропускания Д/ п каскадов, предшествующих детектору, 
определяется в случае импульсных радиовизиров длительностью 
кодирующего импульса, а в случае радиовизиров с непрерывным излу- 
чгппем — нестабильностью частоты и допустимой длительностью пе¬ 
реходных процессов в фильтре перед детектором. 

Мощность сигнала на входе головки самонаведения определяется 
с помощью формулы дальности действия радиолокации [13]. Если не 
учитывать затухания радиоволн в атмосфере, то получим следующее 
выражение для дальности действия г макс активного самонаведения, 
когда используется одна и та же антенна как для передачи, так и для 
приема радиоволн 


макс 



■^эц 5дэфф У і 


изл 


мин 




(6.5.18) 


і'мгь Р изл — мощность излучения передающей антенны снаряда 
(пиковая для импульсного радиовизира и средняя для радиовизира 
' непрерывным излучением); 5д Э фф— эффективная площадь антенны 
< наряда; 5 ЭЦ — эквивалентная площадь отражения цели; у х — коэф- 
..цент использования равносигнальной зоны, который показывает, 
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во сколько раз напряжение сигнала, принятого в направлении рав¬ 
носигнальной зоны, слабее, чем при приеме по максимуму диаграммы 
направленности; А — длина волны. 

В случае полуактивного самонаведения энергетические соотно¬ 
шения определяют величину произведения максимального расстоя¬ 
ния снаряд — цель /* макс на максимальное расстояние пункт управ¬ 
ления — цель і? м а к с • 


/ макс 



макс 



(6.5.19) 


Здесь 5 пр офф и 5 пср Э ф ф — эффективные площади приемной и пере¬ 
дающей антенны; у х и у 2 — коэффициенты использования их равно¬ 
сигнальных зон. 

Сравйим дальности действия полуактивного и активного самона¬ 
ведения в случае, когда процесс самонаведения должен начинаться 
сразу от пункта управления. При этом в формуле (6.5.19) нужно поло¬ 
жить г макс = і? М акс- Считая параметры приемников и антенн на 
снаряде в обоих случаях одинаковыми, из (6.5.18) и (6.5.19) на'ходим 


// 

Гмакс 


г 

макс 



п _ // 2 

Ризл 5пер эфф У 2 

Г Г 2 

Ризл эфф Уі 


(6.5.20) 


Здесь двумя штрихами отмечены величины, относящиеся к полу¬ 
активному самонаведению, а одним штрихом — к активному самона¬ 
ведению. Так как мощность излучения и эффективная площадь антенн 
на пункте управления могут быть сделаны много большими, чем на 
снаряде, а у 2 ж у ъ то полуактивная система самонаведения обладает 
обычно в несколько раз большей дальностью, чем активная. 


5. Другие помехи 

Кроме рассмотренных выше флюктуационных воздействий, имею¬ 
щих электромагнитную природу, на точность головок самонаведе¬ 
ния, а следовательно, и всего контура управления снарядом оказывают 
влияние механические шумы следящей системы 
[105]. Эти шумы возникают из-за наличия люфтов и неточности сопря¬ 
жения элементов привода следящего визира цели. Величина ошибки 
в выходном сигнале головки самонаведения, обусловленной этими шу¬ 
мами, не зависит от отражающих свойств цели и расстояния до нее. 

Помимо флюктуационных, быстроменяющихся помех, на точ¬ 
ность работы головки самонаведения оказывают влияние система¬ 
тические ошибки [105], слабо меняющиеся за время поле¬ 
та снаряда. Систематические ошибки обусловлены, в частности, дрей¬ 
фом нулей усилителей. 
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Оба типа ошибок могут быть отражены в структурной схеме 
рис. 6.22 введением некоторого помехового сигнала в точку 3 , т. е. 
туда же, куда вводится помеха е а (/), соответствующая воздействию 
флюктуаций амплитуды отраженного от цели сигнала. 

Иной механизм влияния так называемой синхронной 
о ш и б к и, возникающей из-за искривления пути распространения 
радиоволщпри прохождении ими обтекателя антенны головки самона¬ 
ведения. Величина отклонения меняется синхронно с изменением угла 
прихода радиоволн. Анализ показывает [6], что влияние синхронной 
ошибки в контуре самонаведения может быть отображено введением 
в контур дополнительных обратных связей. В результате ухудшается 
качество регулирования в контуре и затрудняется обеспечение его 
устойчивости. 

До сих пор говорилось об естественных помехах в радиоканалах 
систем самонаведения. При проектировании необходимо учитывать 
и организованные помехи, которые специально создаются.для-^ащиты 
от самонаводящихся снарядов [11]. 



ГЛАВА СЕДЬМАЯ 


АВТОНОМНОЕ РАДИОУПРАВЛЕНИЕ 


§ 7.1. ПРИНЦИПЫ И ОБЛАСТИ ПРИМЕНЕНИЯ 
АВТОНОМНОГО РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 

Приавтон о м н о м управлении летательными аппаратами все 
приборы и средства управления находятся на борту. Это определяет 
приборную автономность систем такого управления. Извлечение необ¬ 
ходимой для управления текущей информации и выработка управляю¬ 
щих сигналов также осуществляются с помощью только бортовых 
устройств. Это означает, что системы автономного управления ха¬ 
рактеризуются и информационной автономностью (см. § 1.6). 

Автономное радиоуправление представляет со¬ 
бой один из способов автономного управления, при котором для извле¬ 
чения информации о местонахождении и движении летательного ап¬ 
парата используются бортовые радиоизмерительные устройства, ра¬ 
ботающие по тем или иным радиоориентирам. 

Автономное радиоуправление может быть применено для управ¬ 
ления как атмосферными, так и космическими летательными аппара¬ 
тами. В зависимости от вида задачи, решаемой летательным аппаратом, 
и условий ее решения применяется как следящее, таю и корректирую¬ 
щее автономное радиоуправление. 

Автономное радиоуправление называется автоматиче¬ 
ским, если оно осуществляется без участия человека, на основе за¬ 
данной программы, причем используются как «жесткие» (наперед 
заданные), так и «гибкие» (изменяющиеся в процессе управления) 
программы. Траектория полета полностью определяется заданной 
программой. При а вт оматизированном автономном ра¬ 
диоуправлении, т. е. управлении с участием человека, возможен еще 
более гибкий подход к выбору траектории с учетом меняющейся си¬ 
туации, которую нельзя было предвидеть заранее. 

Функциональная схема систем автономного радиоуправле¬ 
ния (рис. 7.1) включает в себя бортовые радиоизмерительные уст¬ 
ройства, бортовые программно-временное, вычислительно-преобра-' 
зующее, исполнительное устройства, датчики и управляемый объ^ 
ект — летательный аппарат. Радиоизмерительные устройства, назьй 
ваемые также радиодатчиками (допплеровские измерителй 
скорости, радиовысотомеры), входят во внешний контур управления и 

определяют необходимые для управления параметры полета у (ско* 
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ростъ, высоту). Эти параметры кинематически связаны с выходными 

величинами у а , характеризующими движение аппарата (углами откло¬ 
нения, наклона траектории; ускорением). Из-за неидеальности обработ¬ 
ки радиосигналов и действия помех в радиоизмерительных устройствах 

возникают ошибки, в результате чего напряжения ііу на выходах 

радиоизмерительных устройств неточно отображают истинные зна- 

—>■ 

чения параметров у (соответствуют их оценкам у*). Бортовое 
программы о-в ременное устройство содержит жест¬ 
кую или вырабатывает гибкую программу управления Упр. Изменение 



Рис. 7.1. Функциональная схема систем автономного радиоуправления. 


программы осуществляется в зависимости от изменений условий полета 
па основе данных, полученных измерительными устройствами (пунк* 

мирные связи на рис. 7.1). Программа управления упр и напряжения 

іі'у поступают на входы бортового вычислительно-преобразующего 
устройства. Сюда по цепям обратных связей поступают также напря¬ 
жения иу пр от различных нерадиотехнических датчиков, входящих 

по внутренние контуры управления, измеряющих параметры б, у 0 (по¬ 
ложение рулевых органов, ускорение летательного аппарата, его 
угловое положение и другие величины). В состав датчиков могут вхо¬ 
дить и радиотехнические устройства, например, радиодатчики опор¬ 
ных направлений — радиовертиканты, радиоастропеленгаторы. В вы- 
чпслительно-преобразующем устройстве в соответствии с используе¬ 
мым алгоритмом управления осуществляется вычисление текущих 
координат летательного аппарата, сравнение их с программными для 
получения сигналов рассогласования и формирования соответствую¬ 
щих команд управления полетом. Здесь же преобразуются оценки до¬ 
полнительных параметров, полученных сдатчиков, и формируются до¬ 
полнительные сигналы -для управления по контурам ориентации и 

і і.ібплизации. Управляющие сигналы и 7 поступают на исполнитель- 
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ное устройство. Исполнительное устройство пред¬ 
ставляет собой рулевые машины, непосредственно перемещающие аэ¬ 
родинамические или газовые рули, или блок управления реактивными 

двигателями, а его выходные величины б — отклонение рулей или 
тягу двигателей. 

С помощью автономного радиоуправления решаются следующие 
основные задачи: 

— выведение атмосферного летательного аппарата в район цели; 

— контроль и коррекция орбит искусственных спутников планет 
и управление маневром космического аппарата на орбите; 

— терминальное управление космическими аппаратами. 

Терминальным управлением называют управление на заключи¬ 
тельном этапе полета, например, при попадании в коридор входа, при 
снижении и мягкой посадке (см. далее). 

Автономное выведение с помощью радиосредств ат¬ 
мосферных летательных аппаратов в район цели осуществляется по 
радиосигналам от поверхности Земли. Бортовой радиопередатчик 
облучает поверхность; отраженный (рассеянный) поверхностью радио¬ 
сигнал принимаегся на летательном аппарате и дает информацию 
о скорости и высоте полета или позволяет получить радиолокациош 
ное изображение местности. По данным о скорости и высоте опреде¬ 
ляются текущие координаты летательного аппарата, которые срав¬ 
ниваются с координатами, задаваемыми жесткой или гибкой програм¬ 
мой, что позволяет выработать на борту аппарата необходимые коман¬ 
ды управления. В некоторых случаях команды вырабатываются в ре¬ 
зультате сравнения текущего радиолокационного изображения мест¬ 
ности с заданным образцом радиолокационной карты. 

Угловая стабилизация атмосферных летательных аппаратов обыч¬ 
но осуществляется относительно гироскопической системы координат. 
Однако при длительных полетах, когда вследствие «уходов» гироско¬ 
пов точность стабилизации снижается, а также в случаях, когда 
требуется ориентация летательных аппаратов по отношению к поверх¬ 
ности, может быть использована и радиотехническая опорная система 
координат. Датчиком одного из опорных направлений в таких случаях 
является радиотехнический измеритель вертикального к среднему* 
уровню поверхности направления (радиовертикант). 

Описанные принципы могут быть использованы и при автоном¬ 
ном радиоуправлении космическими аппаратами, движущимися над 
поверхностью планет. 

В качестве радиоориентиров могут выступать не только протяжен¬ 
ные поверхности, но и «точечные» источники радиоизлучения — радио- 
звезды, Солнце. Примером автономной системы управления по точеч¬ 
ным радиоориентирам может служить радиоастронавигационная сис¬ 
тема, в которой с борта летательного аппарата с помощью радиоастро¬ 
пеленгаторов осуществляется пеленгация радиозвезд. Принцип дей¬ 
ствия системы не отличается от принципа действия астронавигацион¬ 
ной системы. Различие заключается лишь в диапазонах волн — ра¬ 
диотехническом и оптическом. 
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При автономном радиоконтроле орбиты 
космического аппарата отдельные параметры орбитального движения 
определяются с помощью автономных радиосредств. Полученная ин¬ 
формация перерабатывается в бортовом вычислительном устройстве 
для определения момента приложения, величины и направления им¬ 
пульса тяги с целью коррекции орбиты или выполнения маневра. После 
окончания импульса на основе данных от системы автономного радио- 
коптроля уточняются элементы новой орбиты, и при необходимости 
коррекция может быть повторена. Автономный радиоконтроль орбиты 
может быть использован, в частности, при переводе искусственного 
спутника с эллиптической орбиты на круговую. 

Необходимость управления полетом космического аппарата для 
попадания в коридор входа возникает с целью обеспечения правиль¬ 
ного подхода космического аппарата к планете назначения. Коридо¬ 
ром входа называется область пространства, включающая в себя все 
возможные траектории космического аппарата, двигаясь по которым 
пппарат избежит как удара о поверхность планеты или чрезмерных 
перегрузок (при наличии атмосферы), так и пролета планеты 
(см. рис. 7.17, § 7.5). 

Система управления должна обеспечить такую коррекцию дви¬ 
жения космического аппарата, чтобы его траектория прошла воз¬ 
можно ближе к середине коридора входа. 

После подхода к планете назначения возможен маневр косми¬ 
ческого аппарата с переходом с траектории сближения на орбиту 
шутника планеты или на траекторию снижения и мягкой посадки. 
Ч,.-ія управления при снижении или мягкой посадке целесообразны, 
о и ряде случаев необходимы, автономные системы радиоуправления. 

> жстема автономного радиоуправления мягкой посадкой должна 
поесиечить необходимые ориентацию аппарата и уменьшение скорости 
ею сближения с поверхностью планеты таким образом, чтобы в момент 
іи к адки скорость была близкой к нулю. 

При автономной ориентации космического аппарата могут быть 
иеіюльзованы радиоастропеленгаторы, позволяющие на борту аппа¬ 
рата построить базовую (опорную) систему координат (см. гл. 2), 
направления осей которой в инерциальном пространстве определя- 
н и ея известным положением удаленных точечных источников радио- 
н оіучсния на небесной сфере. Один радиоастропеленгатор определяет 
е іпііетвенную ось базовой системы координат; двух радиоастропеленга- 
іпрои достаточно для построения трех осей базовой системы. Если ан- 
і«ііііі»і радиоастропеленгаторов жестко связаны с корпусом аппарата, 

11 > система автономной радиоориентации может осуществлять поиск, 
і.імі.гг и автоматическое слежение за радиоориентирами путем поворо¬ 
ти корпуса аппарата. Положение базовой системы координат может 
'■І.ІП, «запомнено» с помощью гироскопов на определенный отрезок 
г.|ммсіш. В течение этого времени возможна любая переориентация 

.арата относительно базовой системы координат. Вместо радио- 

п і ропеленгаторов в системах ориентации часто используются опти- 
ч' і кт 1 датчики опорных направлений. 

Радиосигналы от ориентиров, используемых в системах автоном_ 
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ного радиоуправления, носят характер случайных процессов. Это 
объясняется либо случайной структурой элементов рассеивающей 
поверхности, либо флюктуационной природой радиоизлучения Солнца 
и радиозвезд. Поэтому при извлечении из таких радиосигналов ин¬ 
формации о тех или иных параметрах будут иметь место флюктуацион- 
ные ошибки. При рассеянии радиосигналов поверхностями возникают 
также характерные изменения структуры радиосигналов, зависящие 
от протяженности и от рода поверхности. Например, радиосигналы, 
рассеянные поверхностями суши и моря, различны. Это приводит 
к систематическим ошибкам, называемым ошибками смещения. Такие 
ошибки, специфичные для систем автономного радиоуправления, 
далее рассматриваются подробно. Имеют значение и другие ошиб¬ 
ки: динамические, шумовые, из-за действия радиопомех, инструмен¬ 
тальные (приборные). 

Достоинствами систем автономного радиоуправления являются: 
отсутствие ограничений на количество летательных аппаратов, одно¬ 
временна выполняющих одну и ту же задачу; оперативность управле¬ 
ния, связанная с тем, что здесь нет запаздывания, возникающего в дру¬ 
гих системах при передаче информации между пунктом управления 
и аппаратом; высокая помехозащищенность, объясняемая трудностью 
организации радиопомех с направлений на радиоориентиры. 

При управлении космическими аппаратами наиболее ценна опе¬ 
ративность автономного радиоуправления на терминальных участках 
траекторий в удаленных от Земли областях космического пространст¬ 
ва, а также при автоматизированном автономном управлении косми¬ 
ческими кораблями, особенно при аварийных ситуациях. При автоном¬ 
ном радиоуправлении искусственными спутниками Земли и атмосфер¬ 
ными летательными аппаратами важны и другие из перечисленных. 
выше положительных качеств. Для случая управления самолетами- 
снарядами ценны также возможность выведения в район цели при 
значительных дальностях, мобильность стартовых установок (при 
соответствующем изменении начальных координат программы наве¬ 
дения и т. д.). 

К недостаткам автономного радиоуправления следует отнести: 
невозможность наведения летательных аппаратов на цели, траекто¬ 
рии движения которых заранее не известны; ограниченность приме¬ 
нения автономного управления к тем летательным аппаратам, высоты 
полета которых над опорной поверхностью довольно велики (см. далее); 
усложнение бортовой аппаратуры. 

Наряду с автономным различают также полуавтономное ра¬ 
диоуправление, при котором системы обладают только информацион¬ 
ной автономностью, но не имеют приборной автономности. Можно привести сле¬ 
дующие примеры таких систем: 

а) система, в которой радиосигналы от рассеивающей поверхности полу¬ 
чаются за счет облучения («подсвета») поверхности радиопередающим устройст¬ 
вом, размещенным вне летательного аппарата; 

б) система, в которой радиосигнал, поступающий на бортовые радиоустрой¬ 
ства, формируется с помощью искусственных радиоориентиров (ра¬ 
диомаяков), размещаемых на поверхности Земли, Луны или других космических 
тел. 
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Полуавтономное радиоуправление по сравнению с автономным характе¬ 
ризуется более ограниченными возможностями"движения летательного аппарата, 
что определяется фиксированным размещением «подсвечивающих» передающих 
устройств и радиомаяков (радионавигационных точек). Однако полуавтономное 


управление, особенно по радиомаякам, может обеспечить лучшие энергетические 
соотношения в бортовых радиоустройствах и, следовательно, большую дальность 


и точность управления. 


§ 7.2. ИЗМЕРИТЕЛЬНЫЕ УСТРОЙСТВА 
СИСТЕМ АВТОНОМНОГО РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 

1. Принципы построения бортовых радиоизмерителей скорости, 
высоты и опорных направлений. Представление измерителей 

в виде радиозвеньев 

Для измерения скорости применяются допплеровские радиоиз¬ 
мерители, высота относительно поверхности контролируется 
с помощью радиовысотомеров, направление местной вертикали к по¬ 
верхности — с помощью радиовертикантов, направление на радио- 
звезды — с помощью радиоастропеленгаторов. 



Рис. 7.2. К пояснению принципа действия многолучевых радиоизмерителей систем 

автономного радиоуправления. 


Допплеровский измеритель скорости ра¬ 
ботает следующим образом. На летательном аппарате устанавливает¬ 
ся радиоустройство с четырьмя приемо-передающими антеннами, 
имеющими остронаправленные диаграммы в виде узких лепестков 
(лучей), по которым происходит облучение поверхности (рис. 7.2). 
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Антенны могут быть укреплены либо на корпусе аппарата, либо 
(как примем в дальнейшем) на подвижной относительно корпуса плат¬ 
форме. Приемник летательного аппарата принимает радиоволны, рас¬ 
сеянные от участков поверхности $ ь 5 2 , 5 3 ,5 4 . Из-за эффекта Доп¬ 
плера частоты принятых сигналов отличаются от частоты излучаемого 
сигнала. Если, например, летательный аппарат движется в горизон¬ 
тальной плоскости со скоростью ѵ а , то допплеровские сдвиги частоты, 
пропорциональные проекциям скорости на направления лучей, для 
каждого из четырех радиосигналов будут иметь следующие значения: 


^Ді = 

2/ 

Ѵ & ЗІП ѲдСОЗ (Аді+фд), 
с 

(У Т2 .1 а) 

Ед2 

2/ 

/0 Ѵ & ЗІП ѲдСОЗ (Ад +фд), 
с 

(7.2.16) 

Е — 
г дз 

2/ 

у а 5ІпѲд соз(Ад- фд),. 

С 

(7.2.1в) 

р — 

9 р 

— ,0 ѵ а зіп Ѳдсоз (Ад фд), 
с 

(7.2.1г) 

Г Д4 — 


где /о — частота радиосигнала, излучаемого бортовым передатчиком; 
с — скорость распространения радиоволн; Од, Ад — установочные 
углы антенной системы; срд — угол между осью антенной платформы 
ха и вектором скорости. 

Знак минус в формулах (7.2.1 б, г) объясняется тем, что частота 
принимаемого сигнала в антеннах 2 и 4 меньше частоты излучаемого. 

Извлечение информации о скорости происходит следующим обра- 
образом. 

Выделяются разностные частоты сигналов, принимаемых 1-й и 
2-й, а также 3-й и 4-й антеннами. Это соответствует получению двух 
сигналов с частотами 

Ед = — ц а зіпѲ А со5(Ад + фд), (7.2.2) 

С 

Ед = -^- а а зіп Ѳдсоз (Ад— фд). (7.2.3) 

с 

В результате сравнения частот этих сигналов формируется сигнал 
ошибки, величина которого пропорциональна разности частот Ед — 
— Ед. Этот сигнал используется для управления силовым приводом, 
поворачивающим антенную платформу до тех пор, пока выполнится 
равенство Ед —- Ед = Е д0 . Это равенство возможно только при 
Фа = 0, т. е. когда ось ха антенной платформы направлена вдоль 

вектора скорости ѵ а . При этом 

Едо — ѵ й зіп Ѳдсоз Ад. (7.2.4) 

с 
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В соответствии с выражением (7.2.4) при измеренном допплеров¬ 
ском сдвиге частоты Р п0 модуль вектора скорости вычисляется по 
формуле 


с 

ѵ а = - 

4/о зіп Ѳ А соз Д А 



(7.2.5) 


На рис. 7.2. введены следующие обозначения: 

0 х и г/ и 2 и — местная земная система координат, начало которой 
совмещено с точкой под летательным аппаратом; 

О а х г у г г г — гироскопическая (бортовая) система координат, нача¬ 
ло которой принято совпадающим с центром антенной платформы, 
а оси х г , 2 Г — горизонтальными. 

Построение измерительной системы координат на борту аппарата, 
оси которой параллельны осям х п у п г ю а начало совмещено с точкой 
О.,, возможно с помощью радиовертиканта и компаса. 

Если на борту аппарата с помощью датчика угловых перемещений 
измеряется угол б а между осью антенной платформы и осью х г ги¬ 
роскопической системы координат, то кроме модуля скорости опреде¬ 
ляются и составляющие скорости по осям х г , г г . Для пересчета состав¬ 
ляющих скорости из гироскопической системы координат в измери¬ 
тельную, необходимо на борту аппарата располагать информацией 
о взаимном положении осей этих систем координат. В простейшем 
случае при взаимно параллельных осях гироскопической и измери¬ 
тельной систем координат (и угле фа .= 0) составляющие вектора ско¬ 
рости в измерительной системе координат выражаются формулами 

ѵ х = ѵ а соз б а, (7.2.6) 

у г = ц а зіпбА. (7.2.7) 

Принцип действия допплеровского измерителя скорости остается 
неизменным и в общем случае произвольного направления вектора 

скорости ѵ а , когда могут быть измерены не только горизонтальные 
составляющие скорости ѵ х , ѵ 2 , но и вертикальная составляющая. 

Принцип действия радиовысотомеров заключается в оп¬ 
ределении временного запаздывания т 3 сигнала, отраженного от по- 
нсрхности, относительно зондирующего. Запаздывание равно вре¬ 
мени прохождения радиосигнала до поверхности и обратно, и высота 
определяется из равенства 

Ы _ С (1 о о\ 

іі— — Т 3 . С '‘‘•ѵ) 


При импульсном излучении (импульсные радиовысотомеры) изме¬ 
рение запаздывания т 3 осуществляется непосредственно путем конт¬ 
роля промежутка времени между моментами излучения и приема 
импульсов. 

При непрерывном излучении с частотной модуляцией (радиовысо- 
тмеры с ЧМ) время запаздывания определяется по средней частоте 
г и им 1 1 ій между принятым и опорным сигналами. Сигнал биений выде¬ 
лится после перемножения принятого радиосигнала с сигналом, 
поступающим от передатчика. 
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Соедняя частота биений выражается Формулой 

1 ’ 1 XI щ/ 




где Л^д — девиация частоты; Т м — период модуляции; к м — коэф¬ 
фициент, зависящий от закона модуляции. (В случаях модуляции по 
законам несимметричной линейной пилы, симметричной линейной пи¬ 
лы и синусоиды соответственно гс м = 1; 2; 2.) Формула (7.2.9) спра¬ 
ведлива при Тз<^Т м , что обычно и выполняется. 

Из (7.2.9) с учетом равенства (7.2.8) получаем формулу для опре- 
деления высоты 









Кроме импульсного и частотного методов измерения высоты воз¬ 
можен и фазовый метод (фазовые радиовысотомеры). В фазовых радио¬ 
высотомерах используется та или иная модуляция излучаемого радио¬ 
сигнала, осуществляемая по периодическому закону. В принятом сиг¬ 
нале сдвиг фазы п -й гармоники частоты модуляции Р м связан с вре¬ 
менем запаздывания соотношением 


Дф п = «2яЕ м т 3 , 


(7.2.11) 


откуда, учитывая равенство (7.2.8), определяется высота 



( 7 . 2 . 12 ) 


Фазовый сдвиг Дф п измеряется после выделения из принятого 
сигнала п -й гармоники частоты модуляции путем сравнения ее фазы 
с фазой той же гармоники опорного сигнала, поступающего от моду¬ 
лятора. 

Радиовертиканты позволяют определять с борта лета¬ 
тельного аппарата направление, перпендикулярное к среднему уров¬ 
ню поверхности, и, следовательно, контролировать угловые отклонения 
корпуса аппарата относительно поверхности. Чувствительность к угло¬ 
вым отклонениям обеспечивается таким построением антенной си¬ 
стемы радиовертиканта, при котором осуществляется наклонное облу¬ 
чение поверхности, и отклонения от вертикали приводят к изменениям 
уровня и запаздывания принимаемых радиосигналов, отраженных 
поверхностью. 

3 случае использования четырех антенн, которые, как и в доп¬ 
плеровском измерителе скорости, крепятся либо на корпусе летатель¬ 
ного аппарата, либо на подвижной относительно корпуса антенной 
платформе, получим четырехлучевой радиовертикант, для которого 
справедлив рис. 7.2. Если запаздывания принимаемых радиосигналов 
по всем лучам одинаковы, то равны и наклонные дальности до поверх¬ 
ности по каждому лучу. Значение каждой из дальностей составит 

= — (7.2.13) 

С05 Ѳд 


где Н — высота полета. 
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В этом случае вертикальное к поверхности, направление совпа¬ 
дает с линией О а О (рис. 7.2) (О а О — линия пересечения плоскостей, 
и которых лежат оси взаимно противоположных лучей, опирающихся 
на площадки 5 4 , $ 2 и <$ 3 , 5 4 ). Наклон летательного аппарата, а сле¬ 
довательно, и антенной системы радиовертиканта приведет к измене¬ 
ниям дальностей в каждой паре лучей. Если, например, представить, 
что летательный аппарат отклонился в плоскости лучей 1-2 на неболь¬ 
шой угол ЛѲ 12 , то соответствующие дальности выразятся равенствами 



н 

с°8 (Ѳ А + АѲіг) 


(7.2.14) 



н 

■ ■ ■ в 

соз (Ѳ А — АѲ 12 ) 


/« Л >• I - ѵ 

(/.2.іэ) 


Составив выражение для разности дальностей — /? 2 и упро¬ 
стив его с учетом малости угла ДѲ 12 и равенства (7.2.13), угловое от¬ 
клонение ДѲ 12 можно выразить формулой 

де,,» Сіе 8 а. (7.2.16) 

Гак как наклонные дальности і? ь пропорциональны соответствую¬ 
щим запаздываниям т Э1 , т 32 , причем 

2К « К,+ = -у (х з1 + т и ), (7.2.17) 

то формулу (7.2.16) можно переписать в следующем виде: 

ДѲ 12 « - Тз - 1 - ~ Тз2 сіё Ѳ А . (7.2.18) 

Т 31 + т 32 

Г.сли же летательный аппарат отклонился и в плоскости лучей 3-4 
па угол ДѲ 34 , то это отклонение выразится формулой 

ДѲ М « Тм ~ Тм с!§ Ѳ А . (7.2.19) 

Таз + Т34 

Таким образом, работа рассматриваемого радиовертиканта заклю¬ 
чается в измерении разности и суммы запаздываний радиосигналов 
но двум парам лучей и вычислении угловых отклонений по формулам 
(/.2.18), (7.2.19). 

Измерение наклонных дальностей (как и высоты) может осущест¬ 
вляться импульсным, частотным и фазовым методами. 

Полученные с помощью радиовертиканта приборные аналоги уг¬ 
ловых отклонений могут быть введены в бортовое вычислительное 
устройство летательного аппарата для правильной ориентации его 
корпуса относительно поверхности. Если антенны укреплены на сле- 
мнщей платформе, эти сигналы вводятся в каналы управления угло¬ 
вым положением платформы с тем, чтобы одна из осей платформы ста¬ 
билизировалась вертикально к среднему уровню поверхности по на¬ 
правлению оси О й у и измерительной системы координат. 
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Кроме рассмотренного многолучевого радиовертиканта возможны 
и другие виды радиовертикантов, как например, однолучевой с от¬ 
клоненным от вертикали периодически сканирующим лучом [55]. 
При отклонении оси сканирования от вертикали возникает периоди¬ 
ческая модуляция уровня и времени запаздывания отраженного сиг¬ 
нала. В результате детектирования из принимаемого сигнала выделяет¬ 
ся сигнал ошибки на частоте сканирования. Этот сигнал поступает 
на два фазовых детектора. На детекторы подаются также опорные 
напряжения на частоте сканирования, взаимно сдвинутые на 90°. 
На выходах получаются сигналы, пропорциональные угловым откло¬ 
нениям оси сканирования от вертикали в двух взаимноперпендику¬ 
лярных плоскостях. Эти сигналы используются для устранения на¬ 
чального отклонения оси сканирования от вертикали. 

Радиоастропеленгатор является датчиком опорных 
направлений на естественные источники космического радиоизлуче¬ 
ния. Радиоастропеленгаторы могут строиться с использованием тех 



Рис. 7.3. Обобщенная функциональная схема следящих радиоизмерителей. 

же принципов, например принципа сканирующей диаграммы направ¬ 
ленности антенны [32], которые были рассмотрены в гл. 6 примени¬ 
тельно к радиотехническим головкам самонаведения. Специфика за¬ 
ключается в том, что радиоастропеленгаторы должны работать по шу¬ 
мовым радиосигналам с широким спектром. Диапазон частот и уро¬ 
вень радиосигнала здесь определяются выбором источника излуче¬ 
ния, причем обычно уровень мощности принимаемого радиосигнала 
весьма мал. Например, радиоастропеленгатор на волне 3,2 см для опре¬ 
деления направления на радиозвезду Кассиопею, должен работать по 
сигналу, определяемому плотностью потока излучения этой звезды 
в диапазоне 3 см равной 5,9 • 10“ 24 вт/м 2 гц. Использование более 
мощных источников радиоизлучения, например Солнца (поток излу¬ 
чения на волне 3 см около 3 • 10~ 20 вт/м 2 гц), позволяет применить 
менее чувствительные радиопеленгаторы. Однако угловая точность 
пеленгации в этом случае будет меньшей из-за ошибки, определяемой 
большим угловым размером этого радиоориентира. 

Рассмотренные радиоизмерители скорости, высоты и опорных 
направлений обычно выполняются как замкнутые следящие системы; 
наряду с этим возможно их построение и в виде разомкнутых систем. 

Для. широкого класса следящих радиоизмерителей, в том числе 
и для следящих радиовизиров (гл. 1), справедлива обобщенная функ¬ 
циональная схема, приведенная на рис. 7.3. Разделение измерителя на 
дискриминатор и фильтр отображает общие операции измерителя 
над сигналом (и помехой), в результате которых извлекается информа¬ 
ция об измеряемых параметрах. 
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На вход дискриминатора поступает смесь у ( і , к) сигнала, несу¬ 
щего полезную информацию, и помехи, представляющей собой иска 
женин сигнала, внутренние шумы радиозмерителя или внешние радио 
помехи. Здесь под к понимается тот или иной параметр радиосигнала: 
допплеровский сдвиг частоты — при измерении скорости, временное 
запаздывание— при измерении высоты, временнйе запаздывания или 
коэффициент глубины модуляции — при определении опорных на¬ 
правлений. 

На выходе дискриминатора напряжение и ( і , е) может быть пред¬ 
ставлено в виде суммы средней и флюктуационной составляющих. 
Среднее значение и г (сигнал рассогласования) связано с разностью 
е = к — к* между истинной величиной параметра и его оценочной 
величиной. Параметры радиосигнала однозначно связаны, например, 
по формулам (7.2.5), (7.2.8) и (7.2.18) с измеряемыми параметрами — 
скоростью, высотой, отклонением от опорного направления. 

Таким образом, под дискриминатором понимается та часть ра¬ 
диоизмерителя, которая позволяет получить сигнал рассогласования 
по измеряемому параметру. В случае радиовысотомера эта часть из¬ 
мерителя будет временным дискриминатором (импульсный радио¬ 
высотомер), частотным дискриминатором (радиовысотомер с ЧМ), 
либо фазометром (фазовый радиовысотомер). В допплеровских измери¬ 
телях скорости, в радиодатчиках опорных направлений также могут 
быть выделены соответствующие дискриминаторы. В случае радио¬ 
датчиков опорных направлений свойства дискриминаторов будут 
определяться не только схемами, но и построением антенных систем 
і формой диаграмм направленности антенн. 

По отношению к изменениям средней составляющей и е (или 
к рассогласованию е) дискриминатор является безынерционным. При 
малых рассогласованиях дискриминатор является также линейным. 
В этом случае и е = к д е, где к д — коэффициент передачи дискрими¬ 
натора, который равен крутизне характеристики дискриминатора 
и е (е) в точке нулевого рассогласования. При малых рассогласованиях 
флюктуации напряжения на выходе дискриминатора могут считаться 
стационарными со спектральной плотностью $ 0 , равной спектраль¬ 
ной плотности флюктуаций в области нулевой частоты. При больших 
рассогласованиях проявляется нелинейность дискриминатора и не- 
стационарность флюктуаций; с увеличением рассогласования крутизна 
характеристики в рабочей точке падает, а флюктуации возрастают, 
и результате чего работа измерителя ухудшается вплоть до потери 
сигнала и «размыкания» тракта измерителя. Подобное явление назы¬ 
вают срывом слежения. 

Выходное напряжение дискриминатора поступает на сглаживаю¬ 
щие цепи (фильтр), где по возможности без искажений должна быть 
выделена полезная составляющая и е . Так как спектры полезной сос¬ 
тавляющей и паразитных флюктуаций взаимно перекрываются, то 
невозможно избежать ошибок: динамических — из-за частичного 
сглаживания в фильтре полезной составляющей и флюктуаци- 
< іініых — из-за частичного прохождения флюктуаций на выход 
фильтра. 
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Сглаживающий фильтр не всегда представляет собой электриче¬ 
скую схему. В тех случаях, когда следящая система радиоизмерителя 
уменьшает сигнал рассогласования путем поворотов антенны (на¬ 
пример, в радиодатчиках опорных направлений), в качестве сглажи¬ 
вающего фильтра выступает контур следящего привода антенной 
системы. 

На выходе радиоизмерителя напряжение и% соответствует оценке 
параметра радиосигнала А,*. Эта оценка, как отмечалось, однозначно 

связана с оценкой у* измеряемого па¬ 
раметра. 

Допплеровские измерители ско¬ 
рости, радиовысотомеры, радиоверти- 
канты и радиоастропеленгаторы в кон¬ 
турах систем автономного радиоуправ¬ 
ления отображаются измерительными 
радиозвеньями (рис. 7.4). Входом такого 
радиозвена является измеряемый пара¬ 
метр у, выходом — напряжение ііу = 
— и у + А« 2 , где и ѵ — напряжение, со¬ 
ответствующее истинному значению измеряемого параметра, Амц — 
напряжение, отображающее наличие на выходе радиозвена различных 
ошибок. При малых ошибках (и рассогласованиях) радиозвено по от¬ 
ношению к измеряемому параметру полагается линейным. Передаточ¬ 
ные свойства радиозвена определяются коэффициентом передачи ди¬ 
скриминатора и передаточной функцией фильтра. 

2і Принципы построения совмещенных и комплексированных 

измерительных' средств 

В системах автономного радиоуправления часто оказывается не¬ 
обходимым обеспечить совместный контроль различных параметров 
движения летательного аппарата (например, вектора скорости и вы¬ 
соты или вектора скорости, высоты и положения корпуса относитель¬ 
но опорного направления). Такой контроль возможно осуществить 
как с помощью отдельных радиоизмерительных устройств, каждое из 
которых измеряет один параметр (скорость, высоту, опорное направ¬ 
ление), так и с помощью совмещенных измерительных радиосистем, 
одновременно измеряющих два или три параметра. Использование 
совмещенных радиотехнических систем выгодно с точки зрения умень¬ 
шения веса и габаритов бортовой аппаратуры. 

Примером возможного варианта совмещенной системы измерения 
скорости, вертикали и высоты является многолучевая радиотехниче¬ 
ская система, типа изображенной на рис. 7.2, в которой могут быть 
совмещены допплеровский измеритель скорости, радиовертикант и 
радиовысотомер. Информация о высоте может быть получена в про¬ 
цессе работы радиовертиканта, на основе формул (7.2.13), (7.2.17). 

В работе [62] описан совмещенный трехлучевой измеритель для 
определения трех составляющих скорости и высоты, использующий 
непрерывное излучение с частотной модуляцией. 
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Рис. 7.4. Представление следя¬ 
щего измерителя в виде радио¬ 
звена. 




Радиотехнические измерители систем автономного радиоуправ¬ 
ления используются также в комплексе с нерадиотехническими из¬ 
мерителями. 

На космических аппаратах часто осуществляется комплексное 
использование радиотехнических и оптических средств. С помощью 
оптических датчиков опорных направлений на Солнце, Луну, Землю 
или звезды строится базовая система координат. Относительно этой 
системы координат выполняются ориентация и стабилизация аппарата, 
необходимые, например, для правильной работы измерительных 
радиосредств системы автономного радиоуправления или при 
включении двигателя для осуществления коррекции траектории 
(см. гл. 2). 

На атмосферных летательных аппаратах датчиком опорных на¬ 
правлений во многих случаях является стабилизированная с помощью 
гироскопов платформа. При размещении на такой платформе антенн 
допплеровского измерителя скорости осуществляется измерение сос¬ 
тавляющих вектора скорости аппарата в гироскопической системе 
координат. 

Другим примером комплексирования может служить инерциаль¬ 
но-допплеровская автономная система [54, 58]. 

Рассмотрим подробнее принципы построения инерциально¬ 
допплеровской автономной системы. Принцип действия инерци¬ 
альной системы, использующей закон инерции, состоит в измерении 
ускорений летательного аппарата и преобразовании измеренных 
ускорений в скорость или пройденное расстояние путем интегрирова¬ 
ния. В инерциально-допплеровской системе основной является инер¬ 
циальная система, а допплеровский измеритель используется для 
коррекции ошибок инерциальной системы; может быть использован 
и принцип взаимной коррекции ошибок инерциальной системы и доп¬ 
леровского измерителя. Повышение точности и надежности комплек- 
сированных систем оказывается возможным вследствие различного 
характера ошибок каждого из входящих в них измерителей. 

На рис. 7.5, а , б приведены функциональные схемы инерциаль¬ 
но-допплеровских систем измерения скорости. Допплеровский изме¬ 
ритель контролирует скорость летательного аппарата ѵ относительно 
поверхности. Выходная величина допплеровского измерителя —на¬ 
пряжение и* д, суммарная ошибка допплеровского измерителя отоб¬ 
ражена напряжением Амг д . 

Примем, что полет горизонтален. Входной величиной инерциаль¬ 
ной системы является горизонтальное ускорение летательного аппа¬ 
рата да, которое измеряется акселерометрами. Устройство акселеро¬ 
метра было показано на рис. 1.31. Акселерометры не должны реа¬ 
гировать на ускорение силы тяжести, поэтому при измерении двух со- 
< іавляющих горизонтальной скорости два акселерометра должны быть 
\ креплены на горизонтально стабилизированной с помощью гироско- 

. . платформе, чтобы их оси были расположены в горизонтальной^ 

плоскости. Измеренные ускорения (выходные напряжения акселеро¬ 
метров) интегрируются, в результате чего на выходе инерциаль- 
іппі системы получается напряжение и% — аналог измеренной скоро- 
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сти в инерциальном пространстве (при двукратном интегрировании 
получается пройденное за время интегрирования расстояние). 

В процессе длительного полета над поверхностью планеты угло¬ 
вое положение гиростабилизированной платформы необходимо изме¬ 
нять пропорционально пройденному расстоянию так, чтобы направ¬ 
ление силы тяжести оставалось перпендикулярным к платформе. 
В противном случае акселерометры будут работать с ошибкой из-за 
действия силы тяжести. Эта и другие ошибки инерциальной системы 
отображены на рис. 7.5, а, б напряжением Аи%. Такое управление 
платформой осуществляется путем использования выходного сигнала 
и% инерциальной системы, который преобразуется в счетно-решаю¬ 
щем приборе СРП1 и поступает на гироскопы. 




А) 

Рис. 7.5. Функциональные схемы инерциально-допплеровских систем измерения 

скорости с простой (с) и взаимной (б) коррекциями. 


Сравнение выходных величин инерциальной системы «и доппле¬ 
ровского измерителя позволяет в комплексированной системе с про¬ 
стой коррекцией (рис. 7.5, а) получить дополнительный сигнал «д 0 , ко¬ 
торый корректирует инерциальную систему (через СРП1). В системе 
с взаимной коррекцией (рис. 7.5, б) допплеровский измеритель кор¬ 
ректирует инерциальную систему (сигнал «д 0 , СРП1), а инерциальная 
система корректирует допплеровский измеритель (связь через СРП2). 

Анализ ошибок инерциально-допплеровских систем [58] пока¬ 
зывает, что динамические ошибки допплеровского измерителя в сис¬ 
теме с простой коррекцией проходят на выход комплексированной 
системы; в системе с взаимной коррекцией вследствие двойной связи 
измерителей динамические ошибки устраняются. Отсутствие динами¬ 
ческой ошибки повышает надежность нормальной работы допплеров¬ 
ского измерителя скорости, поскольку при этом в допплеровском из¬ 
мерителе снижается вероятность срыва слежения. Что же касается 
флюктуационных ошибок допплеровского измерителя, то они сгла¬ 
живаются инерциальной системой и на точность комплексированной 
системы практически не влияют. В итоге существенно повышается как 
точность, так и надежность комплексированного измерителя. Ошибки 

366 










шіерциально-допплеровской системы определяются главным образом 
величинами скорости «ухода» гироскопов, остаточной погрешностью 
угловой стабилизации гироплатформы, а также остаточными ошиб¬ 
ками смещения допплеровского измерителя скорости (см. п. 3). 


3. Ошибки бортовых радиоизмерителей, работающих 

по радиосигналам от протяженных рассеивающих поверхностей 

♦ 

Для пояснения причин возникновения ошибок при использовании таких 
измерителей рассмотрим структуру рассеянного поверхностью радиосигнала, 
принимаемого на летательном аппарате. Примем для простоты, что бортовым 
радиопередатчиком излучается немодулированное колебание 

е и зл(^) = ^осоз (©о^+'Фо)- * (7.2.20) 

Представим облучаемую область поверхности суммой N элементарных 
рассеивающих участков, а принятый сигнал — суммой элементарных (парци¬ 
альных) сигналов от каждого участка: 

N 

е 2 (*)= З^^созКсоо + гя^)^-!-^], (7.2.21) 

к= 1 


где Ддь — допплеровский сдвиг частоты к-то сигнала; Е& — огибающая А:-го сиг¬ 
нала; ірд — случайная начальная фаза к-го сигнала. 

Если принять, что начальные фазы ф& взаимно независимы, то полученная 
при этом структура рассеянного сигнала соответствует модели независимых слу¬ 
чайных отражателей [56]. 

Неодинаковость допплеровских сдвигов частоты Едд обусловлена различием 
п величине проекций вектора скорости летательного аппарата на направления 
пт точки излучения на различные участки поверхности. Поэтому принятый на 
летательном аппарате рассеянный поверхностью радиосигнал имеет в определен¬ 
ной области частот сплошной частотный спектр. 

Огибающие парциальных сигналов Е& (I) изменяются во времени по слу¬ 
чайному закону. Это является следствием случайных изменений как расстояний 
до рассеивающих участков в процессе движения летательного аппарата и на¬ 
правлений на эти участки, так и отражающих свойств поверхности. Средние 
шачения огибающих Е& рассчитываются через рассеянную (отраженную) мощ¬ 
ность по основной формуле радиолокации, если ввести эффективную площадь 
каждого к-то участка поверхности. 

Облучаемая область поверхности характеризуется эффективной площадью 
рассеяния сг э фф всех ее участков, а ее рассеивающие свойства — удельной эф¬ 
фективной площадью рассеяния поверхности 



(7.2.22) 


i до 5 — величина облучаемой площади поверхности. 

Удельная эффективная площадь рассеяния сг 0 зависит от угла Ѳ, под которым 
происходит падение облучающей радиоволны относительно вертикали к поверх¬ 
ности, и от рода поверхности (море, пашня, лес, луг). Примеры зависимостей 
о„ (0) даны на рис. 7.6 [57]. Зависимость о 0 от угла Ѳ определяется формулой 

ст 0 (Ѳ) = /с ор (Ѳ) соз Ѳ, (7.2.23) 

1 «о р (Ѳ) — коэффициент обратного рассеяния, представляющий- собой отно¬ 
шение плотности мощности, рассеянной поверхностью в направлении источника 
п мучения, к той плотности мощности, которая была бы при равномерном рас- 

ii чини радиоволн во всех направлениях. Сомножитель соз Ѳ учитывает измене¬ 
ния «песа» величин площадей участков поверхности, облучаемых под разными 
\ іл.чми. При малых углах Ѳ (0 < Ѳ < 45°) соз Ѳ ж 1 и о 0 (Ѳ) х к 0р (Ѳ). Функ- 

367 



цию а 0 (Ѳ) называют диаграммой обратного рассеяния по¬ 
верхности. Ширина диаграммы обратного рассеяния связана со степенью 
шероховатости отражающей поверхности. Чем более шероховата поверхность, 
тем шире диаграмма обратного рассеяния; относительно падкие поверхности 
обладают узкими диаграммами обратного рассеяния. Эту закономерность можно 
видеть из кривых рис. 7.6. 

Экспериментальные исследования показывают, что в сантиметровом диа¬ 
пазоне радиоволн уменьшение в два раза (на 3 дб) коэффициента обратного рас¬ 
сеяния происходит при отклонениях от вертикального направления примерно 
на 20—25° над поверхностью леса; на 10—12° над поверхностью взволнованного 
моря, пашни, пустыни; на 5—10° над поверхностью луга или относительно спо¬ 
койного моря [56, 57]. Следовательно, этим поверхностям можно приписать ши¬ 
рину диаграмм обратного рассеяния порядка 45, 22 и 15°. 



Рис. 7.6. Зависимость удельной эффективной площади рассеяния различных по¬ 
верхностей от угла падения радиоволн (в сантиметровом диапазоне радиоволн). 

-море, волнение 1-^2 балла; —— море, волнение 3 — і балла; ——~луг; 

— лее. 


Более строгий анализ структуры принимаемого радиосигнала, а также 
экспериментальные исследования показывают, что в общем случае радиосигнал 
состоит из двух составляющих: рассеянной (некогерентной) и зеркаль¬ 
ной (когерентной с зондирующим сигналом) [57]. Соотношение мощностей 
рассеянной и зеркальной составляющих зависит от высоты случайных шерохо¬ 
ватостей и их горизонтальных размеров (по сравнению с длиной падающей вол¬ 
ны). В сантиметровом и дециметровом диапазонах радиоволн при отражениях 
от земных поверхностей (исключая поверхности спокойного моря) радиосигнал 
практически содержит лишь рассеянную составляющую. 

Реальные рассеивающие поверхности суши и моря могут быть представле¬ 
ны в виде суммы крупно- и мелкоструктурных слагаемых (рельеф суши и расти¬ 
тельность, крупное волнение моря и мелкие волны и т. п.). Поэтому диаграммы 
обратного рассеяния могут представляться суммой двух составляющих: относи¬ 
тельно узкого «пика» при малых углах падения (Ѳ ^ 45°) и широкого «пьедеста¬ 
ла» при больших углах (45° < Ѳ < 90°). 

Рассмотрим теперь структуру рассеянного радиосигнала при непрерывном 
немодули ров а ином излучении, соответствующего одному из лучей допплеровс¬ 
кого измерителя скорости. Ограничимся случаем, когда вектор скорости лета¬ 
тельного аппарата и ось луча (ось диаграммы направленности приемо-передаю¬ 
щей антенны) находятся в одной вертикальной плоскости (рис. 7.7). Ось луча 
направлена под углом Ѳ А относительно вертикали, ширина луча ДѲ Л . На 

рис. 7.7. для удобства диаграмма направленности антенны изображена в по¬ 
лярной системе координат, а диаграмма обратного рассеяния поверхности а 0 (Ѳ) 
(подобно рис. 7.6) — в декартовой системе координат. 

368 




Как было отмечено выше, допплеровские сдвиги частоты парциальных сиг¬ 
налов различны. Например, допплеровские сдвиги частоты К Д1 и Р л ъ от участ¬ 
ков 1, 2 (рис. 7.7) будут выражаться формулами 

г, 2/о ( АѲ Л ^ /-7 о ол \ 

^ді — - Ѳ А -— , (7.2.24а) 

с \ -6 / 

2/о ( АѲ Л \ 

^Д 2 = $іп ( Ѳд + ^ ! ’ (7.2.246) 


причем -Рд 2 >-Рді- Определяя приближенно ширину спектра допплеровских час¬ 
тот как ДГд=,рд 2 — Р ді , получаем 


где 


АДд ~ Ддо Ѳ А ДѲ Л , 

(7.2.25) 

2/о 

Ддо = і> а 5ІпѲ А . 

С ѵ 

(7.2.26) 


Установим с помощью построений, показанных на рис. 7.7, распределение 
рассеянной мощности между парциальными сигналами на различных частотах. 
Рассеивающие свойства участков поверхности 1,0, 2, облучаемых под разными 


Летательный 

аппарат 


Диа ери мм о. 
па пра вленности 
антенн 



Диаграмма 

обратного 

рассеяния 

поверхности. 


0 0 (&) 


Рис. 7.7. К пояснению структуры рассеянного поверхностью радиосигнала, исполь¬ 
зуемого в допплеровском измерителе скорости. 

углами падения радиоволн, различны (уровни й, е, /). Следовательно, зависи¬ 
мость рассеянной мощности от угла падения определяет асимметрию энергети¬ 
ческого спектра принимаемого радиосигнала. 

На рис. 7.8 приведены энергетические спектры излучаемого (а) и принимае¬ 
мого (б) радиосигналов. Несимметричный спектр, построенный с учетом формы 
диаграммы направленности антенны и диаграммы обратного рассеяния (уровни 
</, е, /) заштрихован. Пунктиром показан симметричный спектр, построенный без 
учета диаграммы обратного рассеяния по уровням а, Ь, с. Форма симметричного 
спектра, если пренебречь разницей в расстояниях до различных участков по¬ 
верхности, определяется лишь формой диаграммы направленности антенны. 

Допплеровский сдвиг частоты радиосигнала, соответствующий направле¬ 
нию оси луча, определяется формулой (7.2.26). Этот сдвиг частоты несет инфор¬ 
мацию об измеряемой скорости о а . Величина Рт> может быть измерена, напри¬ 
мер, по положению «центра тяжести» спектра. Однако при асимметрии спектра 
намеренное таким образом значение частоты р' 0 , соответствующее центру тя¬ 
жести несимметричного спектра (рис. 7.8), будет смещено относительно значе¬ 
ния Д Д0 на величину АДсм- Эта величина представляет собой ошибку 
смещения. Ошибка смещения по частоте определит ошибку смещения 
н измерении скорости. 
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Относительная 


сшивка Смещения определяется 


как 


— ѵ см 

ѵ ді 


Л р 
— г см 


до 


?ко-Р 


до 



сіе ѳ д а ѳ р тѵт 


(7.2.27) 


где ДѲ СМ = Ѳ см — Ѳ А — угловое смещение максимума произведения диаграммы 

направленности антенны измерителя и диаграммы обратного рассеяния поверх¬ 
ности, соответствующего углу Ѳ см , относительно направления оси луча Ѳ А . 



Рис. 7.8. Энергетические спектры излучаемого и принимаемого радиосигналов 
допплеровского измерителя скорости с непрерывным немодулированным излуче¬ 
нием. 


Аппроксимировав диаграмму направленности антенны гауссовой кривой, 
а диаграмму обратного рассеяния вблизи угла Ѳ А — линейной функцией (это 

справедливо вследствие узости диаграмм направленности антенн допплеровско¬ 
го измерителя) и решив уравнение 


/ 


& 

ъ 


е 


—я 


Ѳ-Ѳ А 

АѲ л 



[а 0 (Ѳ А ) — к 0 (Ѳ — Ѳ А ) ] I = 0. 


Находим положение максимума Ѳ см . Далее определяем 


АѲсм-Ѳсм— Ѳ А ж 2 я0 о (Ѳ а ) Д0 л’ 

где 0 О (Ѳ А ) — удельная эффективная площадь рассеяния поверхности при 
«о—угловой коэффициент наклона функции а 0 (Ѳ) в точке Ѳ = Ѳ А ( к 0 = 


(7.2.28) 


Ѳ = Ѳ А ; 
Оор (Ѳ) 

гіѲ 


при 


Ѳ = Ѳ А 



АѲ Л —эффективная ширина луча. 
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(7.2.29) 


Подставив (7.2.28) в .(7.2.27), получим 


АОсм 

ѵ а 


к 0 


2ло 0 (Ѳ А ) 


сіе о А до*. 


Если, например, 0 А = 32°, полет над морем с волнением 3—4 балла, т. е. 
а 0 (Ѳ А )ж —28 дб, /с 0 ~—(—0,8) дб/град (рис. 7.6), ДѲ Л = 0,088 рад (5°), то по 

формуле (7.2.29) получаем: ^ см ~—о,3% . 

«а 

Из соотношений (7.2.27), (7.2.28) видно, что относительная ошибка сме* 
щения зависит как от параметров измерителя (и может быть уменьшена их пра¬ 
вильным выбором), так и от рода поверхности, над которой происходит полет- 
Так как средние статистические характеристики поверхности, учитываемые диа¬ 
граммой обратного рассеяния, не зависят от времени, то при постоянных пара¬ 
метрах измерителя и полете над однородной поверхностью ошибка смещения мо¬ 
жет считаться неизменной. Это позволяет в определенной степени компенсировать 
ошибки смещения путем калибровки измерителя под средний ожидаемый род 
поверхности (сушу, море). 

Другой причиной ошибок измерения является флюктуационный характер 
рассеянного сигнала. Действительно, частота Р' 0 определяется в измерительной 

схеме путем обработки случайного процесса. При этом неизбежны флюктуа- 
ц ионные ошибкив оценках этой частоты, а следовательно, и измеряемой 
скорости. 

Приближенную оценку флюктуационной ошибки допплеровского измери¬ 
теля скорости получают следующим образом. Следуя работе [106], примем, что 
распределение флюктуаций частоты является нормальным со средней величи¬ 
ной Едо, среднеквадратическим отклонением о р и интервалом корреляции т^, 

причем ориентировочно 

„ _ _Ё_ 

р 2 ’ р АР п ’ 

где ДЕд—ширина спектра допплеровских частот, оцениваемая формулой (7.2.25). 

Примем также, что флюктуации частоты сглаживаются в измерителе с эк¬ 
вивалентной полосой пропускания АР а = І/Ыхр, где Ых р —время сглаживания, 

принимаемое состоящим из N интервалов х р . В результате сглаживания средне- 

кнадратическое отклонение частоты оценивается по формуле 




Д^д АР* 


(7.2.30) 


Среднеквадратическая относительная флюктуационная ошибка измерения 
скорости с учетом формул (7.2.25), (7.2.30) составит величину 


° ѵ фл 

ѵ& 


0 фл 

Р до " 



сіб Ѳ А ДѲ Л АР Э 
2^до 


(7.2.31) 


Если, например, Ѳ А = 32°, ДѲ Л = 0,088 рад , Д Р в = 1 гц, Р Д0 = 20 кгц, 

іо формула (7.2.31) дает: —» 0,6%. 

Используем соотношение (7.2.31) для ориентировочной оценки эквивалент¬ 
ной спектральной плотности флюктуаций на входе допплеровского измерителя 
і корости. Запишем: 


0 ѵ фл = 2*5 Э кв ѵ Д Рэ » 


(7.2.32) 


і де 5 ЭКВ ѵ — эквивалентная (с размерностью квадрата измеряемого параметра 
и.і герц) спектральная плотность флюктуаций в области нулевой частоты; АР Э — 
•кнмвалентная полоса пропускания измерителя. 
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(7.2.33) 


Из соотношений (7.2.32), (7.2.31) следует 


п 

*^экв V 


ѵ а 



Приняв, например, ѵ & = 600 м/сек, Ѳ А = 32°, ДѲ Л = 0,088 рад, Рдо — 

«= 20 кгц, получим: 5 ЭК в ѵ ~ 0.63 м?/сек 2 гц. 

Мы рассмотрели структуру радиосигнала и причины возникновения оши¬ 
бок смещения и флюктуационных ошибок для упрощенного случая: немодули¬ 
рованное излучение, однолучевой измеритель, горизонтальный невозмущенный 
полет, однородная рассеивающая поверхность. При более строгом подходе ана¬ 
лиз рассеянного радиосигнала и ошибок 
измерителей оказывается сложнее. На¬ 
пример, в многолучевых системах на 
точность будут влиять и такие факторы, 
как степень несимметричности отклоне¬ 
ния лучей.от вертикали, степень раз¬ 
личия свойств участков поверхности 
под каждым лучом. К рассмотренным 
ошибкам добавляются также ошибки 
из-за внутренних шумов, внешних по¬ 
мех, динамические ошибки и инстру¬ 
ментальные погрешности. 

Ошибки смещения и флюктуаци- 
онные ошибки измерителей, работаю¬ 
щих по рассеянным поверхностью ра¬ 
диосигналам, возникают и при импульс¬ 
ном излучении. Рассмотрим физическую 
картину их возникновения на примере 
импульсного радиовысотомера. Примем, 
что ось диаграммы направленности 
антенны радиовысотомера направлена 
перпендикулярно к среднему уровню поверхности, а излучаемые радиоимпуль¬ 
сы длительностью т и имеют прямоугольную огибающую. 

После начала излучения импульса сферический фронт радиоволны движет¬ 
ся к поверхности. В тот момент, когда волна достигает поверхности, начинается 
ее отражение и формирование фронта отраженного импульса. При этом облучае¬ 
мая область поверхности быстро увеличивается в диаметре до величины, ограни¬ 
чиваемой как шириной произведения диаграммы направленности антенны и диа¬ 
граммы обратного рассеяния поверхности, так и длительностью излучаемого 
импульса, если она мала. В дальнейшем, если длительность излучения т и до¬ 
статочна, формируется средняя (пологая) часть импульса. Наконец, с момента 
достижения поверхности срезом зондирующего импульса область облучения 
превращается в кольцо с увеличивающейся центральной зоной выхода из облу¬ 
чения. При этом происходит формирование спадающей части отраженного им¬ 
пульса. В результате огибающая отраженного импульса оказывается искажен¬ 
ной по сравнению с огибающей излученного импульса. 

'На рис. 7.9 приведена форма средней огибающей радиоимпульсов, отра¬ 
женных поверхностями с разной степенью шероховатости. Момент начала на¬ 
растания фронта принимаемого импульса запаздывает относительно начала из¬ 
лучения на время т 3 = 2/7/с. Меньшее искажение (рис. 7.9, импульс а) наблю¬ 
дается при отражениях от гладкой поверхности, обладающей узкой диаграммой 
обратного рассеяния, или при узких диаграммах направленности антенн. Уве¬ 
личение шероховатости (расширение диаграммы обратного рассеяния) и расши¬ 
рение диаграмм направленности антенн приводят к большему искажению 
(рис. 7.9, импульс б). Как видно из рисунка, если высота в схеме радиовысото¬ 
мера оценивается, например, по величине запаздывания фронта принятого им¬ 
пульса на пороговом уровне і/ П ор. то из-за смещения на этом уровне фронта 
импульса на величину Ат см возникает ошибка смещения измеряемой высоты 



Рис. 7.9. Форма средней огибаю¬ 
щей радиоимпульсов, отраженных 
шероховатыми поверхностями. 




Мы рассмотрели среднюю огибающую радиоимпульсов. В реальных усло¬ 
виях принятые радиовысотомером импульсы флюктуируют по уровню от импуль¬ 
са к импульсу. Флюктуации фронтов импульсов при измерении их положения 
но времени запаздывания приводят к случайным ошибкам, что эквивалентно 
возникновению флюктуационных ошибок измерения высоты. 

Кроме рассмотренных ошибок радиовысотомеру (как и другим измерите¬ 
лям) свойственны также динамические, шумовые ошибки и инструментальные 
погрешности. 

Рассмотрим динамические ошибки радиовысотомера при полете аппарата 
над пересеченным рельефом поверхности, считая, что другие ошибки достаточно 
малы. Динамические ошибки при этом представляют собой разность между ис¬ 
тинным и измеренным значениями высоты. 

Пусть аппарат летит горизонтально со скоростью ѵ & над пересеченной мест¬ 
ностью, рельеф которой опишем нормальной функцией со среднеквадратическим 
отклонением а н от среднего уровня и радиусом корреляции р^. Величина сгЯ 

характеризует интенсивность флюктуаций высоты, а отношение Рц/ѵ а — Т н — 

интервал корреляции этих флюктуаций на входе радиовысотомера (обратная ве¬ 
личина дает оценку ширины спектра флюктуаций высоты). Примем, что спект¬ 
ральная плотность изменений высоты описывается функцией 


З н (ю) 


а н Т н 


1 + (со Т н ) 


2 


(7.2.34) 


Будем полагать, что технические характеристики радиовысотомера поз¬ 
воляют ему контролировать такой рельеф местности (для этого, в частности, не¬ 
обходимо, чтобы его разрешающая способность по высоте характеризовалась 
величиной меньшей, чем о а размер центральной зоны разрешения на поверх¬ 
ности был меньше, чем р н ). Крутизну дискриминатора радиовысотомера обозна¬ 
чим через Кд, а частотную характеристику сглаживающей цепи (фильтра) возь- 

Кф 

мем в виде Фф (/со) ■= -у—. 

Дисперсия динамической ошибки вычисляется по формуле 


о 


2 _ 

дин н ' 



8 Н (©) <Ао 
|1 + КдФф(/со)| 2 ’ 


(7.2.35) 


откуда при принятых условиях вытекает 


о 


2 

дин И 


°я 

1 +4АР 9 Т н * 


(7.2.36) 


где = КдКф/4 — эквивалентная полоса пропускания радиовысотомера. 

Приняв, например, что о а “ 600 м/сек, а н = 30 м, = 500 м 

0,83 сек), А Р 9 => 2,5 гц, по формуле (7.2.36) получим: а\ ѵан ж 97 м 2 , Один# ~ 
:: 10 М . 

Уменьшить динамическую ошибку можно, расширяя полосу пропускания 
Л/'.,, однако при этом будут возрастать флюктуационная и шумовая ошибки. 
I Іоэтому величина полосы пропускания определяется из условия минимума сум¬ 
марной ошибки. 

Рассмотренные примеры оценки ошибок относились к случаю малых оши- 
(чж, когда справедливо представление измерителей в виде линеаризованной схе¬ 
мы рис. 7.3. При больших ошибках, возникающих при слабом сигнале и высоком 
ѵровйе помех, работа измерителя, как отмечалось, существенно ухудшается, 
и возможен срыв слежения. 

При анализе срыва слежения измеритель должен рассматриваться сущест- 
і'.і’ііно нелинейным, а процессы в нем — нестационарными. Анализ срыва слеже¬ 
ния может быть основан на решении соответствующего нелинейного дифферен- 
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циального уравнения в частных производных (уравнения Фоккера—Планка— 
Колмогорова). Решение может быть получено с привлечением теории марковских 
процессов, при ряде упрощающих предположений [6]. В результате оказывается, 
что срыв слежения носит пороговый характер: маловероятен при величинах ошиб¬ 
ки Офл < 0,1 Де и практически неизбежен при оф л > 0,1 Де. Здесь Де представ¬ 
ляет собой половину ширины характеристики дискриминатора, равную той 
величине рассогласования, при которой происходит «размыкание» измерителя. 
Добавление динамической ошибки облегчает условия срыва. 


4. Требования к радиоизмерителям систем автономного 

радиоуправления 

Рассмотрим требования к радиовысотомерам и допплеровским из¬ 
мерителям скорости систем управления атмосферными и космически¬ 
ми летательными аппаратами. 

Бортовые радиоизмерители атмосферных летательных аппаратов 
должны нормально работать в широких диапазонах высот, скоростей, 
углов тангажа и крена, при использовании в качестве радиоориентиров 
земных и морских поверхностей. Эти условия определяют выбор та¬ 
ких параметров радиоизмерителей, как несущая частота радиосигнала, 
мощность излучения, чувствительность приемника, направленность 
антенн. Например, при достаточно широкой диаграмме направленности 
антенн радиовысотомера его работоспособность сохраняется при зна¬ 
чительных, например до 40—50°, угловых эволюциях летательного 
аппарата по тангажу и крену. Вместе с тем чрезмерное расширение диа¬ 
граммы направленности сопровождается как снижением точности 
радиовысотомера из-за все большего влияния составляющих сигнала 
с наклонных направлений, так и уменьшением верхнего предела изме¬ 
ряемых высот из-за падения уровня принимаемого сигнала. 

Требования к точности радиоизмерителей, как правило', опре¬ 
деляются тактическими условиями задачи, выполняемой атмосферным 
летательным аппаратом. Например, для управления сверхзвуковыми 
реактивными самолетами задаются следующие требования на точность 
измерения высоты и вертикальной скорости (табл. 7.1) [631: 


Таблица 7.1 


Решаемая задача 

Высота, И 

Вертикальная скорость, ѵ 

диапазон 

измерения, 

м 

допустимая 
ошибка, м 

диапазон 

измерения, 

м/сек 

допустимая 
абс. ошибка, 
м/сек 

Автоматическое управление 
траекторией полета 

300-7-21000 

7,5+0,25% Н 

±50-^0 

0,15+5%|о в | 

Посадка 

сл 

о 

•|- 

о 

0,9+3% Н 

СЛ 

•I- 

о 

0,1 + 10%|о в | 


Подобные требования обусловливают выбор не только указанных 
выше параметров измерительных радиоустройств, но и вида модуля¬ 
ции, типа дискриминатора, полосы пропускания сглаживающих це¬ 
пей. Предельно достижимые точности радиоизмерительных устройств 
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ограничиваются систематическими и флюктуационными ошибками, 
которые определяются условиями их работы. Поэтому часто такти¬ 
ческие условия выполняемой летательным аппаратом задачи оказыва¬ 
ются связанными с предельно достижимыми точностями радиоизмери- 
тельных устройств. 

В современных системах автономного радиоуправления атмосфер¬ 
ными летательными аппаратами радиовысотомеры и допплеровские 
измерители скорости, как правило, удовлетворяют предъявляемым 
к ним требованиям и поэтому находят широкое и эффективное при¬ 
менение. Однако в полной мере этого нельзя еще сказать о радиоизме- 
рительных средствах космических систем автономного радиоуправле¬ 
ния. Рассмотрим причины такого положения. 

Работоспособность бортовых радиоизмерителей космических систем 
автономного радиоуправления определяется в первую очередь энер¬ 
гетическими соотношениями. При работе радиоизмерителей на боль¬ 
ших удалениях от поверхности планеты, порядка нескольких сотен 
километров, происходит значительное ослабление полезного сигнала. 
Прием слабого сигнала возможен при остронаправленных диаграммах 
антенн радиоизмерителей и при обеспечении достаточной развязки 
радиоприемного и радиопередающего трактов. Необходимая развязка 
может быть обеспечена в режимах импульсного или квазинепрерывного 
(скважность порядка 2) излучения. Поэтому в бортовых радиоизмери¬ 
телях космических систем автономного радиоуправления целесообраз¬ 
но применять импульсный или квазинепрерывный режимы. Кроме 
полезных радиосигналов на входах радиоизмерителей присутствует 
аддитивная шумовая помеха из-за внутренних и космических шумов. 

Для оценки возможностей бортовых радиоизмерителей космиче¬ 
ских систем рассмотрим энергетические соотношения в допплеровском 
измерителе скорости с квазинепрерывным режимом излучения. 

Энергетические соотношения в допплеровском измерителе скоро¬ 
сти характеризуются отношением мощности сигнала к мощности шума 
па входе приемника: 



(7.2.37) 


где Р пр — средняя мощность сигнала на входе приемника; 0 Ш —спек¬ 
тральная плотность шумовой помехи, приведенная ко входу прием¬ 
ника; ДР д — полоса пропускания приемника, примерно равная при 
кпазинепрерывном режиме ширине допплеровского спектра частот. 

Мощность принимаемого сигнала оценим по основной формуле ра¬ 
диолокации, записанной с учетом рассеивающих свойств поверхности: 



Ризл бА А. 2 Яр 
(4л) 3 Я 4 



(7.2.38) 


где Р изл — мощность излучения радиопередатчика; 0 А — коэф¬ 
фициент усиления приемо-передающей антенны; Я — длина волны 

/? 2 Д0 2 

несущего колебания; 5 0 ^ я . —площадь облучаемого участка 
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на поверхности планеты; ДѲ Л — ширина диаграммы направленности 
(луча) радиоизмерителя; Р = /7зес Ѳд — наклонная дальность до 
центра облучаемого участка поверхности; Н — высота полета; Ѳд — 
угол между осью луча и направлением вертикали к поверхности; 
к — коэффициент потерь, учитывающий потери мощности в антенно¬ 
фидерных устройствах, потери из-за приема лишь основной части 
спектра импульсов и другие факторы; <т 0 — удельная эффективная 
площадь рассеяния поверхности (рис. 7.6). 

Зависимость мощности полезного сигнала (7.2.38) от о 0 приведет 
к зависимости энергетических соотношений радиоизмерителя от рода 
рассеивающей поверхности и выбора угла наклона луча Ѳд. У доп¬ 
плеровского измерителя скорости при стремлении повысить его точ¬ 
ность этот угол выбирается в результате компромисса между умень¬ 
шением мощности Р и р (при увеличении Ѳд) и уменьшением среднего 
допплеровского сдвига частоты (при уменьшении Ѳд). 

По формуле (7.2.38), приняв, что полет происходит над поверх¬ 
ностью (Туши на высоте Н — 300 км при средней мощности излучения 
Р ИЗЛ = 50 вт\ Од = 3500; К = 3,2 см\ ДѲ Л = 2,5°; Ѳд = 10°, а 0 « 
ж —21 дб & 0,0075 и к = 0,2, получим оценку средней принимаемой 
мощности Р пр « 8,6 • 10 -16 вт. Ширину спектра АР д можно оценить 

по формулам (7.2.25), (7.2.26); при ѵ & = 8 км/сек , X = і- — 3,2 см, 

/О 

ДѲ Л = 2,5° ширина спектра оценивается величиной ДР д «21,3 кгц. 
При уровне шумовой помехи С ш = 1,4* 10~ 10 вт/гц по формуле 
(7.2.37) получим оценку энергетического отношения СІ Ѵ & 3. Получен¬ 
ный результат свидетельствует о низком отношении мощностей сиг¬ 
нала и шума в рассмотренном примере. 

Энергетические соотношения в импульсном радиовысотомере ока¬ 
зываются значительно выше, чем в допплеровском измерителе скоро¬ 
сти. Это объясняется тем, что диаграмма направленности антенн 
радиовысотомера ориентируется по направлению местной вертикали 
(Ѳд = 0), что соответствует большей величине удельной эффективной 
площади рассеяния а 0 и меньшей дальности до поверхности (Р = Н). 
Следовательно, с увеличением высоты работоспособность космической 
системы автономного радиоуправления в первую очередь будет огра¬ 
ничиваться допплеровским измерителем скорости. 

Предельная точность бортовых радиоизмерителей космических 
аппаратов, как и измерителей атмосферных аппаратов, ограничивается 
наличием неизбежных ошибок. Если энергетическое отношение радио¬ 
измерителя имеет значение (2 > 10, то шумовыми ошибками можно 
пренебречь, и основными будут ошибки смещения и флюктуационные 
ошибки. 

При достаточном энергетическом отношении ошибки современных 
импульсных радиовысотомеров оцениваются сотыми долями процента 
от измеряемой высоты. На высотах до нескольких сотен километров 
(типичных для искусственных спутников Земли) ошибки достигают 
двух-трех десятков метров [2]. При определении элементов эллипти¬ 
ческих орбит точность может быть улучшена в результате вторичной 
статистической обработки результатов измерений Например, радиус 
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круговой орбиты может быть вычислен с ошибкой порядка десятых 
долей метра [33]. Ошибки современных допплеровских измерителей 
скорости при достаточном энергетическом отношении оцениваются 
десятыми долями процента от измеряемой скорости. При скорости око¬ 
ло 8 км/сек (типичной для ИСЗ) ошибка будет иметь порядок десятка 
метров в секунду. 

Пример требований на точность измерения высоты и скорости 
при мягкой посадке космического аппарата на Луну приведен 
в табл. 7.2 [90]. 


Таблица 7.2 


Решаемая 

задача 

Высота, И 

Вертикальная скорость, 
°в 

Горизонтальная скорость, 
у г 

диапазон 

измерения, 

м 

допусти¬ 
мая ошиб¬ 
ка, м 

диапазон 

измерения, 

м/сек 

допустимая 
абс. ошибка, 
м/сек 

диапазон 

измерения 

м/сек 

допустимая 
абс. ошибка, 
м/сек 

Мягкая 

посадка 

1000(Н-0 

8+5% Н 

±9(Н-0 

0,45+ 

+ 1,5%|»вІ 

±90-^0 

0,45+ 

+ 1,5%| у г | 


При мягкой посадке вследствие относительно малых высот удов¬ 
летворительная работа радиоизмерителей наиболее просто может 
быть получена при непрерывном излучении. Например, для мяг¬ 
кой посадки космического аппарата на Луну предложен радиовы¬ 
сотомер с частотной модуляцией для работы на высотах от 12200 м 
и допплеровский измеритель для контроля скорости посадки начиная 
со скорости 214 м/сек [60]. Работоспособность допплеровского изме¬ 
рителя обеспечивается при максимальных углах наклона вектора ско¬ 
рости аппарата относительно местной вертикали до 45°. 

§ 7.3. АВТОНОМНОЕ РАДИОУПРАВЛЕНИЕ 
АТМОСФЕРНЫМИ ЛЕТАТЕЛЬНЫМИ АППАРАТАМИ 

Рассмотрим систему автономного следящего радиоуправления ат¬ 
мосферным летательным аппаратом, где в качестве радиоориентира 
используется земная поверхность. 

Примем, что летательный аппарат должен быть переведен над 
участком поверхности 5, который в среднем может считаться плоским, 
из точки О, где он стартует, в район цели Ц (рис. 7.10). Подобная зада¬ 
ча может иметь место при управлении атмосферными летательными 
.ишаратами различного назначения: самолетами-снарядами, само¬ 
летами. 

В случае наведения в район цели снаряда его кинематическая 
траектория состоит из трех основных участков: набора высоты ( ОА ), 
сближения (А В) и снижения (ВЦ). Наибольшую часть траектории 
ипимает участок сближения. Кратчайшей траекторией наведения над 
плоской поверхностью будет траектория с прямолинейным участком 
сближения. На участке набора высоты, при выведении снаряда в точку 
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А , обычно используется автономное инерциальное управление. На 
участке сближения используется автономное радиоуправление. На 
участке снижения в зависимости от дальности и точности наведения 
может осуществляться пикирование или, например, самонаведение 
на цель. 

В случае, когда имеет место управление самолетом, под целью 
может пониматься аэропорт назначения. Траектория полета самолета 
может быть близка к описанной, но может и существенно отличаться 
от нее участками взлета, сближения и посадки. Автономное радио- 



Рис. 7.10. Геометрические соотношения при автономном выведении летательного 

аппарата в район дели. 


управление в этом случае наиболее целесообразно для участка сбли¬ 
жения; на других участках может осуществляться как неавтоно¬ 
мное радиоуправление, так и пилотирование. 

Рассмотрим автономное радиоуправление снарядом на участке 
сближения АВ. Движение снаряда будем определять относительно из¬ 
мерительной системы координат Ох и у и г п , ось Ох п которой проходит 
через точку старта и цель (рис. 7.10). Примем, что угловое положение 
снаряда контролируется относительно гироскопической системы ко¬ 
ординат О а х Г у Г г Г , оси которой параллельны осям измерительной сис¬ 
темы, а в точку А снаряд выводится без ошибок. Задачей системы авто¬ 
номного радиоуправления является выведение снаряда в точку В. 

Выведение снаряда в заданную точку может быть осуществлено 
по фиксированной кинематической траектории. Система автономного 
радиоуправления должна совмещать в процессе полета центр масс 
снаряда с кинематической траекторией, устраняя боковые отклонения и 
отклонения по высоте в соответствии с равенствами (1.2.35), (1.2.34); 
кроме того, необходимо автоматически определять величину прой¬ 
денного пути, чтобы в момент достижения снарядом точки В вырабо- 
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тать разовую команду на переход к необходимому виду управления . 
на участке снижения. Следовательно, система автономного радио¬ 
управления должна содержать: 

— контур бокового управления; 

— контур стабилизации высоты; 

— канал контроля пройденного пути. 

Рассмотрим структуру этих частей системы и вопросы точности 
управления, связанные с работой бортовых радиосредств. 

Контур автономного бокового радиоуп¬ 
равления показан на рис. 7.11. Радиотехнический (допплеров¬ 
ский) измеритель скорости измеряет боковую составляющую скорости 



Рис. 7.11. Контур автономного бокового радиоуправления. 


ѵ г> совпадающую с направлением оси Ог п . С выхода измерителя на¬ 
пряжение и$ г (или соответствующий цифровой эквивалент) поступает 

в вычислительное устройство, работа которого описывается формулой 

і 

о* фтс (0 = к„ I иі г (1)<и, (7.3.1) 

<А 


где и, (0 — напряжение, соответствующее боковому отклонению 

фактической траектории снаряда в момент /; /с и — коэффициент; 
/а — момент начала работы системы автономного радиоуправления. 
Величине и г п (7.3.1) соответствует сигнал рассогласования 

и к 2 , поступающий на вход звена Автопилот — Снаряд. По этому 
сигналу, а также по дополнительным сигналам внутреннего контура 
в автопилоте формируется команда на отклонение рулей, в результате 
чего изменяется направление полета в горизонтальной плоскости, 
определяемое углом отклонения траектории у сн . Изменения уг¬ 
ла у сн (с учетом кинематической связи ѵ 2 = ѵ сн 5Іпу сн « ѵ сн у сн , 
где ѵ сн — скорость снаряда), приводят к изменениям боковой 
составляющей скорости. 

Оценим влияние ошибок смещения и флюктуационных ошибок 
допплеровского измерителя скорости на точность бокового управле- 
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ния. Учтем ошибки приложением на выходе радиозвена (рис. 7.11) 
напряжения 

А «2 = « С м + «фл = к ѵ ( А «см + А «фл)> ( 7 - 3 * 2 ) 

где к ѵ — коэффициент передачи измерителя скорости; 

Др см — ошибка смещения; АРф Л — флюктуационная ошибка. 

Подставив в формулу (7.3.1) величину и* г = и Ѵг + А«х и 

использовав выражение (7.3.2), получим, что ошибка контроля боково¬ 
го отклонения выражается как 





А^х А^с М А^ф л , 

і 

А ^СМ (0 = 5 А ^С М (0 ^> 

*А 

і 

А ^фл (0 = ^ А «фл (0 

*А 


(7.3.3) 

(7.3.4) 

(7.3.5) 


Систематическая ошибка А 2 СМ , как видно из (7.3.4), с течением 
времени будет накапливаться, что приведет к возрастающему боко¬ 
вому смещению снаряда от правильной траектории. Если, например, 
абсолютная величина ошибки смещения составляет Ар см = 0,1 м/сек , 
а полет над однородной поверхностью продолжается 1000 сек, то бо¬ 
ковое смещение составит 100 м. 

Флюктуационная ошибка Аг фл также будет возрастать. Дейст¬ 
вительно, следуя работе [7], приняв, что эквивалентные флюктуации 
скорости подчиняются нормальному распределению с нулевым сред¬ 
ним значением, среднеквадратическим отклонением <Тр фл , интерва¬ 
лом корреляции т р , и рассматривая ошибку измерения боковой сос¬ 
тавляющей скорости в ІѴ-й момент времени ім = № ѵ , запишем вместо 
(7.3.5): 

N 

Аг Фл(М« 2 ДОфллѴ (7.3.6) 

к= 1 


Ошибка (7.3.6) подчинена нормальному закону распределения, ее 

дисперсия определяется как 

♦ 

N 

Ог фл {Іы) Т'Ѵ == Т ѵ фл» 

1 

где т с =—— (А Р э —эквивалентная полоса пропускания допплеров- 

АРэ 

ского измерителя). 

Используя последние соотношения и формулу (7.2.32), получим 



(7.3.7) 


где 8 ВКВѴ оценивается по формуле (7.2.33). 
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Результат свидетельствует о возрастании дисперсии ошибки со 
временем. Приняв, например, что 5 91;в ю = 0,03 м^Ісек? 1 ец, і н 
= 1000 сек , по формуле (7.3.7) получим: о 2 г фл « 1260 м 2 и о г фл « 35,6 м. 

На рис. 7.12 приведен контур стабилизации в ы с о - 
т ы полета снаряда. Контролируемая радиовысотомером текущая 
высота Н (в виде аналога Мя фтс или цифрового эквивалента) срав¬ 
нивается с заданной высотой («# ктс ). В результате в автопилоте фор¬ 
мируется команда по высоте и к определяемая соотношением (1,2.36). 

По этой команде отклоняются рули танганжа, которые заставляют 
снаряд изменить угол наклона траектории у с ' н в вертикальной пло¬ 
скости. Угол наклона траектории и высота связаны равенством 

И ж -^рУсн, которое справедливо при малых углах у' сп . Изменение 

угла усн приводит к такому изменению высоты полета, при котором 
начальное рассогласование по высоте уменьшается, и снаряд должен 
лететь на заданной, в частности, постоянной высоте. 



Рис. 7.12. Контур стабилизации высоты. 


Если полет происходит над пересеченным рельефом, а высота 
полета достаточна, то требование полета «на постоянной высоте» можно 
принимать как необходимость поддержания постоянства высоты поле¬ 
та относительно среднего уровня рельефа. При полете на малой высоте 
это требование означает необходимость полета с постоянной высотой 
относительно рельефа. При таких подходах изменения рельефа вы¬ 
ступают в первом случае в качестве помехи в контуре стабилиза¬ 
ции высоты; во втором — в качестве управляющего воздействия. 

Примем, что снаряд должен лететь на постоянной высоте отно¬ 
сительно среднего горизонтального уровня рельефа. Оценим ошибку 
отклонения фактической траектории снаряда от горизонтальной. Если 
характер изменений рельефа в процессе полета описывается, например, 
спектральной плотностью (7.2.34), а контур (рис. 7.12) от входа радио¬ 
высотомера, где приложена помеха, до выхода Н обладает эквива¬ 
лентной полосой пропускания А Р в к , то дисперсия (флюктуационной) 
ошибки управления по высоте окажется равной 


®фл П >'*■' 


25 «(0) А/ 7 ,... 

лл \ / У г 


( 7.3.8) 


где 5// (0) = онТн• Приняв, как ранее, что а# = 30 м; Тн = 0,83 сек, 
а также А Р вк — 0,1 гц, по формуле (7.3.8) получим: а флп « 149 м 2 , 

Яфлп» 12 > 2 м - 
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Точность работы контура, кроме того, несколько снижается из-за 
ошибок радиовысотомера. Ошибка смещения приводит к системати¬ 
ческому изменению высоты полета, флюктуационная ошибка увеличи¬ 
вает случайную ошибку по высоте полета. Например, при относитель¬ 
ной ошибке смещения радиовысотомера +3% и программной высоте 
полета 500 м ошибка смещения по высоте полета равна 15 м, и снаряд 
будет лететь в среднем на высоте около 485 м. Флюктуационная ошиб¬ 
ка радиовысотомера по отношению к контуру может считаться белым 
шумом с эквивалентной спектральной плотностью 8 экв н- Дисперсия 
флюктуационной ошибки на выходе контура оценивается по формуле 


<4лрв = 2$ ЭК вяА/ ; ’ эк . (7.3.9) 

Приняв, например, 5 экв я = 50 м 2 /гц, АР ЭК = 0,1 гц, получим:' 

^фл рв == 10 М 2 , Офл р в 3,2 м. 

Суммарная среднеквадратическая ошибка управления по высоте 
с учетоі/ полученных числовых оценок и формулы 


Пфл Н 




оказывается равной 12,6 ж. 

Результат свидетельствует о том, что полет не является строго 
горизонтальным, и, следовательно, к моменту окончания автономного 
радиоуправления будет иметь место ошибка по высоте. 

Если принять, что снаряд должен лететь на малой высоте и 
«огибать» рельеф поверхности, то, зная характер изменений рельефа 
и передаточные свойства звеньев контура, легко рассчитать динами¬ 
ческую ошибку управления по высоте (пример подобного расчета, 
но для контура следящего радиовысотомера рассмотрен на стр. 373).- 
При значительных динамических ошибках возрастает вероятность 
столкновения снаряда с неровностями рельефа. 

Изложенные соображения показывают, в частности, что метод 
управления посредством стабилизации высоты, особенно при полетах 
на малых высотах, приемлем лишь при полетах над слабопересечен¬ 
ными рельефами, например, над поверхностью моря. 

В противном случае для осуществления своевременных изменений 
аппаратом своей траектории в процессе огибания рельефа поверхности 
потребуется помимо контроля высоты, введение дополнительных из¬ 
мерений, например, производной от высоты (вертикальной скорости), 
и производной от наклонной дальности, контролируемой «вперед смот¬ 
рящим» радиолокатором (см. гл. 1). 

Канал контроля пройденного пути включает 
в себя допплеровский радиоизмеритель скорости, интегратор и элект¬ 
ронное реле (рис. 7.13), и его работа описывается выражениями 


к* (<) = $ (о а, 

І А 



о 

О 



Ях(0==Яав при 1 = 1% 
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где ѵ* х (Г) — измеренная величина составляющей скорости по оси 
Ох и , Я х ( і ) — текущее значение пройденного пути; Яав — длина 
участка сближения АВ\ і% — момент формирования . разовой 
команды и рк . 

Ошибки допплеровского измерителя скорости приведут к тому, 
что в момент і% положение аппарата по дальности будет определено 
с ошибкой 


ДК г =ДЯ см + ДЯ фл , (7.3.12) 

где слагаемые вычисляются по соотношениям, аналогичным формулам 
(7.3.4), (7.3.5), (7.3.7), но отнесенным к продольной составляющей 
скорости. 



Рис. 7.13. Канал контроля пройденного пути. 


Подобно тому, как это имеет место в контуре управления по бо¬ 
ковому отклонению, как систематическая ошибка Аі? С м* так и 
флюктуационная Ді?ф Л здесь будут возрастать с течением времени. 
Если, например, относительная ошибка смещения допплеровского 
измерителя составляет 0,2%, а эквивалентная спектральная плот¬ 
ность флюктуаций скорости 0,63 м 2 /сек? гц, дальность Яав = 500 км, 
скорость ѵ х = 600 м/сек = ілв = 833 сек), то к концу полета 
систематическая ошибка по дальности составит Аі? С м & —1 клі, 
а среднеквадратическая величина флюктуационной ошибки о^ф Л ^32 м. 

Рассмотренные примеры оценки точности системы автономного 
радиоуправления показывают, что при значительных дальностях 
(времени) наведения такие системы не могут обеспечить достаточно 
точного наведения летательных аппаратов на цель. Поэтому системы 
автономного радиоуправления • целесообразны для выведения лишь 
в район цели. Из примеров очевидна также необходимость принятия 
мер для повышения точности радиотехнических измерителей, особенно 
уменьшения систематических ошибок. 

* 

Рассмотрим еще пример возможной системы автономного выведения снаряда 
в точку В. Ограничимся случаем наведения в горизонтальной плоскости. Примем, 
что система (в отличие от рассмотренной выше) должна управлять направлением 
полета в горизонтальной плоскости так, чтобы, например, вектор скорости ап¬ 
парата в процессе полета непрерывно направлялся в точку В. По существу, здесь 
используется метод наведения но кривой погони при неподвижной цели. При 
разных начальных направлениях полета из точки А наведение снаряда в точку 
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В будет происходить по разным траекториям. Управление может осуществляться 
путем устранения углового рассогласования 


АѴсн {і) — То (0 Тен (0» (7.3.13) 

где уо (/) — требуемое, а у сн (і) — фактическое направление скорости аппарата 
в горизонтальной плоскости (рис. 7.10). 

Требуемое направление вектора горизонтальной скорости выражается фор¬ 
мулой 

2 фтс^) 

То (0 = агсіб —-—, (7.3.14) 

«ост \ 1 ) 


Х А 



Рис. 7.14. К пояснению работы вычислительного устройства в контуре автоном¬ 
ного радиоуправления направлением вектора скорости в горизонтальной 

плоскости. 

где 2 фТС (I) — боковое отклонение, вычисляемое по формуле (7.3.1); # ост (0 — 
текущее значение оставшегося пути; 

^?ост (0 ~^ав — Кх($)> (7.3.15) 

Р л р -— X о X л\ Г7.3.І6) 

Я х (0 — текущее значение пройденного пути вдоль оси Ох и , вычисляемое по 
формуле (7.3.10). 

Фактическое направление вектора горизонтальной скорости характери¬ 
зуется углом у сн и определяется через составляющие скорости по осям измери¬ 
тельной системы координат по формуле 


Ѵсн (0 = а гсіё 


ѵ%{І) 

К (І) ' 


(7.3.17) 


Работа вычислительного устройства в контуре управления направлением 
скорости определяется приведенными формулами и отображена схемой рис. 7.14. 
Составляющие скорости ѵ *, ѵ* поступают от допплеровского измерителя скорости. 

Координата х А и момент начала автономного радиоуправления Ід поступают от 

системы выведения аппарата в исходную точку А. Координата х в вводится до 

старта аппарата. 
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Контур автономного радиоуправления направлением скорости в горизон¬ 
тальной плоскости показан на рис. 7.15. На этом рисунке и^у обозначена 

команда, обеспечивающая необходимые изменения угла усн* 

Как видно из рис. 7.15, 7.14, ошибки допплеровского измерителя скорости 
как в канале ѵ* так и в канале ѵ* приведут к ошибке в определении рассогла- 


і А х А х в 



Рис. 7.15. Контур автономного радиоуправления направлением вектора скорости 

в горизонтальной плоскости. 


сования Аусн" В результате наведение аппарата будет происходить с системати¬ 
ческим и случайными угловыми отклонениями его скорости от требуемого на¬ 
правления. 


§ 7.4. АВТОНОМНЫЙ РАДИОКОНТРОЛЬ 
ЭЛЛИПТИЧЕСКИХ ОРБИТ ИСКУССТВЕННЫХ СПУТНИКОВ ПЛАНЕТ 

Системы автономного радиоуправления позволяют осуществлять 
радиоконтроль и коррекцию орбит искусственных спутников планет 
при ограниченных удалениях апсид эллиптических орбит (для Зем¬ 
ли — апогея и перигея) от поверхности планет. Это связано с ограни¬ 
ченной дальностью действия бортовых радиодатчиков систем автоном¬ 
ного радиоуправления. 

В процессе автономного радиоконтроля орбиты на борту искусст¬ 
венного спутника по данным радиодатчиков вычисляются фактические 
элементы орбиты и эфемериды спутника — его координаты и скорость 
в заданные моменты времени. Для осуществления коррекции орбиты 
на основе информации о фактических и требуемых значениях элемен¬ 
тов орбиты на борту спутника вычисляются необходимые величина, 
направление и момент приложения одного или нескольких корректи¬ 
рующих импульсов (см. гл. 2). 

В общем случае на борту искусственного спутника планеты 
(ИСП) с помощью бортовых радиосредств — радиовысотомера, радио- 
измерителя скорости, радиовертиканта и радиоастропеленгаторов — 
могут быть непосредственно измерены (рис. 7.16): высота Н над по- 

нерхностью планеты, вектор скорости ѵ относительно поверхности 
планеты, направление О пл О а местной вертикали (на рис. 7.16 планета 
с читается сферической) и направления на небесные радиоориентиры. 

Информация о направлении местной вертикали к поверхности 
планеты, получаемая от радиовертиканта, необходима для правильной 
ориентации оси О а у б базовой системы координат О а х$у 0 г б . При сов- 
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мещении оси О а у б с направлением местной вертикали на спутнике 
известно положение плоскости местного горизонта. Это позволяет 
правильно ориентировать диаграммы направленности антенн радио¬ 
высотомера и допплеровского измерителя скорости. В дальнейшем 
будем считать, что условие необходимой ориентации этих антенн вы¬ 
полнено. 



Рис. 7.16. К пояснению автономного радноконтроля элементов эллиптических 

орбит. 

* 


Считая форму планеты сферической, получаем для значений вы¬ 
соты и. вектора скорости ѵ относительно поверхности планеты сле¬ 
дующие соотношения: 

Я = р—г пл , ѵ = ѵ а —ѵ 0 , (7.4.1) 

где р — модуль радиус-вектора орбиты спутника относительно центра 

О пл поля тяготения планеты; г пл — радиус' планеты; ѵ а — вектор 

скорости спутника в инерциальном пространстве; ѵ 0 — вектор скоро¬ 
сти «подспутниковой» точки О на поверхности планеты, через которую 
проходит местная вертикаль. 

Рассмотрим возможную методику оценки элементов орбиты, при¬ 
няв, что все необходимые измерения осуществляются с помощью 
бортовых радиоизмерителей. 

Три элемента орбиты (см. гл. 2): р — фокальный параметр, е — 
эксцентриситет, / п — момент прохождения спутником перицентра 
орбиты, — могут быть определены с помощью радиовысотомера. 
Для этого необходимо располагать тремя независимыми оценками вы- 
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соты И !, Я 2 , Н 3 для известных моментов времени і ъ і 2 , і 3 . По трем 
чілчеииям высоты в соответствии с равенством (7.4.1) вычисляются 
іріі значения радиуса орбиты 

' 9і = г пл -\-Н і (/=1,2,3). 


.')тп значения связаны с элементами р, е, і п соотношениями (2.2.16), 
(2.2.17) 



Р 


1 


— е сов В| 


У 


со вЕ*—е 

С05 6* =---; 

1 —е сов Еі 

ш 



5ІП Е] = 



~Ѵ_ к пл 
а 3 / 2 



(7.4.2а) 

(7.4.26) 


і до величины с индексами / относятся к моментам времени і; (/ = 1, 2,3), 
;1 к„л — коэффициент, равный произведению гравитационной постоян¬ 
ной и массы планеты. 

Соотношения (7.4.2а) позволяют выписать систему трех уравне¬ 
ний, связывающих три значения радиуса орбиты р у * с неизвестными 
Р, с, Е]. Запишем эту систему уравнений в общем виде: 


Рі = І(Р, е, Е г ), ' 
Рг = / (Р» Е%), 

Рз= нр* е > Е 3 ). > 


(7.4.3а) 


< Соотношения (7.4.2 б) также позволяют выписать систему трех урав¬ 
нений, связывающих три момента і с неизвестными е, Е } -, і п : 


1 1 = ф (е, Е ъ і п ), 1 

1 2 = ср (е, Е 2 , ( п ), > 

и Ф (^» Е 3 , ^д)-' 


(7.4.36) 


I» итоге имеется шесть уравнений с шестью неизвестными. Совмест¬ 
ное решение этих уравнений позволяет определить все шесть неизвест¬ 
ных (р, е, і п , Е ъ Е 2 , Е 3 ), из которых первые три представляют собой 
искомые элементы орбиты. 

Радиовысотомер будет измерять высоту с систематическими 
п флюктуационными ошибками. Для уменьшения флюктуационных 
ошибок оценки высот Н 1у Н 2 , Н 3 могут формироваться в результате 

< і .ттистического осреднения каждой из трех серий отсчетов высоты. 

< ч стоматические ошибки (постоянные в каждой серии измерений), 
р.іесматриваемые в качестве дополнительных неизвестных, могут быть 
устранены в процессе вторичной статистической обработки результа¬ 
нт измерений (гл. 2). 

Перейдем к рассмотрению возможностей определения с помощью 
1 >:і чподатчиков остальных трех элементов орбиты: наклонения І, ар- 
і \ мента перицентра со п и долготы восходящего узла П в (рис. 7.16). 
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Наклонение орбиты І можно определить с помощью радиовысото¬ 
мера и допплеровского измерителя скорости. Ограничимся рассмотре¬ 
нием наиболее простого случая — круговой орбиты. Скорость спут¬ 
ника относительно поверхности планеты в этом случае для любого 
момента времени выражается формулой [7] 

V = УѵЦр + оікв С05 2 ф — 2ѵ кр ѵ ЭІ{В сое і, (7.4.4) 

где у кр — круговая скорость орбитального движения спутника; 
ѵ эив — скорость экваториальных точек поверхности планеты; ф — ши¬ 
рота подспутниковой точки О. 

Круговая скорость орбитального движения спутника выражается 
формулой 

»„> = У**- (7-4.5) 

где р = г пл + Н. Круговая скорость определяется через измеряемую 
высоту *Н с помощью радиовысотомера (при известных величинах 

^ПЛ> ^*пл). 

Скорость спутника ѵ относительно поверхности планеты изме¬ 
ряется на спутнике допплеровским измерителем скорости. 

Величина скорости ѵ, как видно из соотношения (7.4.4), достигает 
максимума при ф = 0, т. е. в момент, когда спутник проходит восходя¬ 
щий узел орбиты й в (или нисходящий узел й н ), пересекая плоскость 
экватора планеты: 

^макс = V Ѵ *Р + о| кв — 2о кр О окв С05 і\ (7.4.6а) 

величина ѵ достигает минимума в другой момент, когда ф = і: 

Ѵ тт = V ^<Р + ^экв С05 2 — 2У кр 1> окв С05 І- (7.4.66) 

Знание на спутнике величины у макс или ѵ иті , при известных зна¬ 
чениях у кр , о экв позволяет из формулы (7.4.6 а) или (7.4.6 б) опреде¬ 
лить наклонение і круговой орбиты. 

Аргумент перицентра со п эллиптической орбиты может быть опре¬ 
делен в принципе также с помощью радиовысотомера и допплеровского 
измерителя скорости. С помощью этих радиоизмерителей, как пока¬ 
зано выше, могут быть определены, в частности, эксцентриситет е, мо¬ 
мент і п прохождения перицентра П и момент /а прохождения вос¬ 
ходящего узла П в . Приняв в формулах (7.4.2) значение момента 
времени і$ = іп, можно вычислить при известных е, і п истинную 
аномалию (За восходящего узла, а по ней — аргумент перицентра 
со п = 2зт — Ра- 

Долгота восходящего узла орбиты может быть определена, 
если на спутнике известны: направления осей инерциальной плането¬ 
центрической системы координат О пл хуг, момент времени іп про¬ 
хождения спутником восходящего узла П в и направление в этот момент 
местной вертикали О пл П в в той же системе координат. Направление 
осей планетоцентрической системы координат, в том числе и оси О ШІ х, 
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связано с положением на небесной сфере двух радиоориентпрои с из¬ 
вестным положением их географических точек на поверхности планеты 
и определено с помощью двух радиоастропеленгаторов. Момент / ц , 
как следует из предыдущего, может быть определен с помощью доп¬ 
плеровского измерителя скорости. Направление местной вертикали 
определяется радиовертикантом; пересчет этого направления в плаие- 
тоцентрическую систему координат осуществляется по известным 
углам между осями базовой и планетоцентрической систем координат. 
Следовательно, радиоастропеленгатор, допплеровский измеритель 
скорости и радиовертнкант в сочетании позволяют определить и долготу 
восходящего узла орбиты. 

Некоторые из элементов орбиты, в частности, наклонение орбиты 
І, долгота восходящего узла могут быть определены без применения 
радиотехнических средств, с помощью, например, бортовых телескопов. 
Комплексное сочетание радиотеішйческих и нерадиотехнических 
средств позволяет недостатки одних средств компенсировать достоинст¬ 
вами других. Поэтому комплексированные автономные системы позво¬ 
лят получить более высокие точности контроля и коррекции орбит, 
чем рассмотренные радиотехнические системы. 


§ 7.5. АВТОНОМНОЕ ТЕРМИНАЛЬНОЕ РАДИОУПРАВЛЕНИЕ 

КОСМИЧЕСКИМИ АППАРАТАМИ 

В данном параграфе рассмотрим вопросы автономного радиоуп¬ 
равления космическими аппаратами на заключительных этапах по¬ 
лета: при попадании в коридор входа и при мягкой посадке. 

Задача попадания в коридор входа возникает при сближении 
космического аппарата с планетой назначения, обладающей атмосфе¬ 
рой; система управления должна работать по возможности на большем 
расстоянии от планеты (это обеспечивает меньший расход топлива для 
коррекции траектории) в режиме корректирующего управления. 

Задача мягкой посадки в разных случаях должна решаться как 
при наличии, так и при отсутствии атмосферы. При посадке в атмосфере 
используются как аэродинамическое'и парашютное, так и реактивное 
торможение. В отсутствие атмосферы, например при посадке на Луну, 
возможно только реактивное торможение. Система управления посад¬ 
кой при непосредственном сближении с поверхностью должна работать 
в режиме следящего .управления. 

Рассмотрим в первую очередь требования к точности и возмож¬ 
ность практического осуществления систем терминального корректи¬ 
рующего радиоуправления, которые предназначены для обеспечения 
попадания космического аппарата в коридор входа. 

На рис. 7.17 поясняются условия.попадания космического аппара¬ 
та в коридор входа. Ширина коридора входа в плоскости орбиты опре¬ 
деляется расстоянием между перицентрами П ІУ П 2 траекторий, со- 
*) і встствующих верхней и нижней границам коридора входа и по- 
« і роенных без учета влияния атмосферы. Середина коридора входа оп¬ 
ределяется рассеянием р По перицентра П 0 от центра планеты О пл . 
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Примем, что космический аппарат движется по гиперболической 
орбите, обладающей перицентром в точке П. Высота р п перицентра 
фактической орбиты может быть представлена функцией трех ар¬ 
гументов : 

•/ 


Ри = /(р> Р,Ф)> (7.5.1) 

где р — модуль радиус-вектора траектории в планетоцентрической 
системе координат; р — радиальная скорость сближения космического 
аппарата с планетой; Ф — скорость изменения угла визирования 


Ширина, 

коридора. 

Входа, 


Зона пролета 

Верхняя граница 
коридора Входа Фактическая 

траектория КА 


Траектория КА 
$ез учета Влияния 
атмосферы 



\ Условная 
\ граница 
| атмосферы 

I 


Рис. 7.17. К пояснению условий попадания космического аппарата в коридор 

входа. 


планеты. Угол визирования Ф может отсчитываться, например, между 
осью О а у б базовой системы координат и «вертикалью» к поверхности 
планеты. 

Система терминального управления в результате одной или не¬ 
скольких коррекций траектории должна обеспечить ликвидацию 
отклонения 

^Рп Рп» Рп (7.5.2) 

между серединой коридора входа и перицентром фактической орби¬ 
ты. Точность такой коррекции ограничивается многими факторами: 
невозможностью учета аномалий поля тяготения планеты и изменений 
состояния атмосферы, неточностью используемых при расчете кор¬ 
рекции значений физических констант (например, гравитационной 
постоянной планеты), приборными ошибками, а также ошибкой уп¬ 
равления. Ограничимся рассмотрением влияния только ошибки 
управления. 

Ошибка управления 6р п в соответствии с соотношением (7.5.1) 
определяется как 

6р п = А х бр + А 2 6 р + А 3 6Ф, (7.5.3) 
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где Л! = ^2; А 2 = ; А з = — коэффициенты ошибок, или 

др др дФ 

баллистические производные (гл. 2), зависящие от формы орбиты, 

а бр, бр, 6Ф — ошибки измерения величин р, р, Ф. Следовательно, 
ошибка управления определяется как выбором траектории сближе¬ 
ния, так и точностью бортовых измерительных устройств. 


Оценим порядок необходимой точности при попадании в коридор входа, 
например, для случая возвращения из космического полета на Землю. В [33] 

„ р 

приведены следующие значения коэффициентов ошибок для расстояния к— — 

Азм 

= 10 (здесь /? зм — радиус Земли): А г ш 26,6; А 2 ~ 65 км/км/сек ; А 3 ж 
ж 1,6- ІО 7 кмірад/сек. Минимальная ширина коридора входа для рассматри¬ 
ваемых условий составляет 15—30 км. Примем, что среднеквадратическая ошиб¬ 
ка попадания в центр этого коридора а р за счет каждой из погрешностей бр, 

бр, °Ф не должна превышать 2,5 км. В этом случае допустимые среднеквадрати- 

а 

ческие ошибки измерений должны иметь следующий порядок: сг 0 = —- — 

м Аі 


о 


несколько десятков метров; о. = -г 1 — до 20—30 м!сек\ о. = -т 2 - — не более 

рА 2 ф лз 

Р 


0 


Л А 

Р0 


Ь10 раді сек. Если отношение 


К 


зм 


1,5 — 2, то необходимые точности измС' 


рения оудут примерно того же порядка, 


В принципе оценки величин р, р, Ф могут быть получены с по¬ 
мощью автономных радиоизмерительных средств; р — путем исполь¬ 
зования радиовысотомера; р — с помощью допплеровского измерителя 

скорости; Ф — путем контроля с помощью радиовертиканта скорости 
изменения вертикального к поверхности планеты направления. Однако 
поскольку коррекцию траектории выгодно выполнять на достаточно 
большом расстоянии от планеты, то возникнут серьезные проблемы 
обеспечения необходимой дальности действия и требуемой точности 
бортовых радиоизмерителей. Эти обстоятельства из-за относительно 
небольших дальностей действия современных бортовых радоизмери- 
телей еще не позволяют применить автономное радиоуправление при 
больших расстояниях до планеты. Поэтому в настоящее время основ¬ 
ное значение здесь имеют системы командного радиоуправления, а так¬ 
же полуавтономные радиотехнические системы, работающие по актив¬ 
ным радиомаякам, размещаемым на поверхности планеты, или авто¬ 
номные оптические и инерциальные системы. 

Перейдем к рассмотрению системы терминального радиуправле- 
ння космическим аппаратом при осуществлении мягкой посадки. 
При мягкой посадке вертикальная скорость аппарата к моменту его 
контакта с поверхностью планеты гасится до величин, не превышающих 
3—10 м/сек [53]. Горизонтальная составляющая скорости в момент 
посадки должна быть малой по сравнению с вертикальной составляю¬ 
щей. При такой посадке исключается опрокидывание аппарата, обес¬ 
печивается сохранность оборудования и безопасность экипажа. 

Рассмотрим один из возможных вариантов осуществления мягкой 
посадки космического аппарата на поверхность Луны [25, 53, 60, 61]. 
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Ограничимся рассмотрением системы радиоуправления по вертикаль¬ 
ной составляющей скорости. 

На рис. 7.18 изображена кривая С, Е, Р, называемая но¬ 
минальной фазовой траекторией (профилем) мягкой 
посадки. Эта кривая определяет требуемую связь между вертикаль¬ 
ной скоростью и высотой, которую в процессе посадки должна обес¬ 
печить система управления. Приведение аппарата на номинальную 
фазовую траекторию посадки и посадка осуществляются следующим 
образом. На высоте нескольких десятков километров от поверхности 

Луны по команде с Земли или 
от бортового радиовысотоме¬ 
ра больших высот (который 
сбрасывается после выдачи 
команды) включается основ¬ 
ная тормозная двигатель¬ 
ная установка (ТДУ). Пред¬ 
варительно с помощью дви¬ 
гателей малой тяги космичес¬ 
кий аппарат ориентируется 
так, чтобы направление тя¬ 
ги ТДУ было противополож¬ 
но скорости аппарата. К кон¬ 
цу работы ТДУ основная 
часть скорости оказывается 
погашенной, ТДУ сбрасыва¬ 
ется и дальнейшее, уменьше¬ 
ние скорости и необходимая 
ориентация осуществляют¬ 
ся с помощью нескольких 
(например, трех) двигателей малой тяги. К моменту сброса ТДУ 
соотношение величин вертикальной скорости и высоты характери¬ 
зуется одной из точек, например точкой А' или А", внутри эллипса 
рассеяния (рис. 7.18). Рассеяние значений вертикальной скорости и 
высоты обусловлено неточностью момента включения ТДУ, разбросом 
времени выгорания топлива, отклонениями величины тяги. Для исклю¬ 
чения этих ошибок тяга двигателей, начиная, например, с точки 
А', автоматически регулируется так, чтобы придать аппарату ускоре¬ 
ние, близкое по величине и противоположное по направлению мест¬ 
ному ускорению силы тяжести. В результате космический аппарат 
снижается по инерции с почти постоянной скоростью на участке 
А'С '. До момента достижения аппаратом точки С' начинают работать 
допплеровский измеритель скорости и радиовысотомер. В момент до¬ 
стижения точки С', лежащей на номинальной фазовой траектории 
посадки, контур автономного радиоуправления посадкой замыкается, 
и тяга двигателей увеличивается и регулируется так, чтобы выдержи¬ 
вались необходимые (номинальные) соотношения между вертикальной 
скоростью и высотой (участок С'Р). На участке ВЕ исключаются ошиб¬ 
ки по высоте относительно посадочного участка поверхности. Это 
делается при изменении тяги двигателей, как и на участке А'С'. 

392 


/ 



Рис. 7.18. Номинальная фазовая траекто¬ 
рия (профиль) мягкой посадки космического 

аппарата. 



Прекращение работы системы управления (выключенйе^двигателеи) 
соответствует точке Е , после чего под действием силы притяжения 
происходит незначительное возрастание скорости и мягкий контакт 
космического аппарата с поверхностью (точка Р). 

Рассмотрим работу контура автономного радиоуправления на 
участке фазовой траектории С'Г). Примем, что на этом участке движе¬ 
ние космического аппарата должно быть равномерно-замедленным. 
При таком движении участок СО описывается соотношением [53]: 


Н-Н п = 



(7.5.4) 


где Н — текущая высота; Но — высота в точке І>; ѵ в — текущая 
вертикальная скорость; ѵ в — вертикальная скорость в точке П; 

<:и 0 — номинальное ускорение космического аппарата от действия сил 
тяги его двигателей; — ускорение силы тяжести вблизи поверх¬ 
ности Луны. 

Номинальное значение вертикальной скорости для данной вы¬ 
соты Ну как следует из уравнения (7.5.4), определяется следующей 
функциональной зависимостью: 

(#)= ]/2 (щ — § л ) (Я— Но) + ѵ* 0 . (7.5.5) 

И частности, в точке С фазовой траектории удовлетворяется уравнение 

ѵ вс , — \/~2 (щ—§ л )(Нс'—Но) + ѵі 0 = 0. (7.5.6) 

Для удержания космического аппарата на участке СО при воз¬ 
никновении рассогласования между фактическим и номинальным зна¬ 
чениями вертикальной скорости должно изменяться ускорение аппара¬ 
та іѵ а , создаваемое тягой его двигателей. Это ускорение (и соответст¬ 
вующий сигнал на изменение тяги двигателей) в простейшем случае 
ввязано с рассогласованием по скорости линейным законом: 


= щ + к а Аѵ в , 


(7.5.7) 


і че рассогласование по скорости 


V 


В 


V 


в 




В 


Ш\ 

ѴЧу 



л /,- ;і — коэффициент пропорциональности [1/се/с]. 

Упрощенная функциональная схема системы автономного радио- 
\ правления космическим аппаратом при мягкой посадке приведена 
ил рис. 7.19. Высота Н контролируется радиовысотомером, факти¬ 
ческое ускорение от тяги двигателей до а — акселерометром, верти- 
і л. и,пая-скорость ѵ в — допплеровским измерителем скорости. Вы- 
< і номер играет роль датчика текущей высоты, оценка которой по- 
■ імілет в бортовое вычислительное устройство. Акселерометр вьь 
щиплет функцию датчика ускорения от тяги двигателей в контуре 
• і.юилизации номинального ускорения. Допплеровский измеритель 
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скорости входит в качестве радиозвена во внешний контур системы 
управления; оценка скорости и% в поступает также в бортовое вычисли¬ 
тельное устройство (пунктир на рис. 7.19). Выходной величиной сис¬ 
темы будем считать вертикальное ускорение космического аппарата 
оу в , которое он получает в результате действия разности сил: силы тяги 
двигателей и силы гравитационного притяжения, следовательно, 


Сили 



Рис. 7.19. Функциональная схема системы автономного радиоуправления косми¬ 
ческим аппаратом при мягкой посадке. 

Вертикальное ускорение и вертикальная скорость 
аппарата связаны между собой соотношением 

і 

Ѵ В (0 = Ѵ В С ' — 5 (0 

г с 

где ѵ в и іс —вертикальная скорость и момент времени, соответ¬ 
ствующие точке С фазовой траектории. Это соотношение определяет 
кинематическую связь между ъѵ в и ѵ в , замыкающую внешний контур 
управления. 

Работа контура начинается в момент выполнения в бортовом вы¬ 
числительном устройстве равенства 

Ѵ *С' — ^>л) №с г ѵ во == ^» 

записанного по уравнению (7.5.6). Требуемое значение вертикальной 
скорости, отображенное на рис. 7.19 напряжением и Ѵв (Я), формирует¬ 
ся по оценке высоты ин и программным величинам ъѵ 0 , §л, Но, 
ѵ в в соответствии с зависимостью (7.5.5). Напряжение и Ѵв (Н) срав¬ 
нивается с оценкой вертикальной скорости и* , в результате чего, 
в соответствии с разностью (7.5.8), образуется сигнал рассогласования 
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по скорости мд„ . Этот сигнал усиливается (коэсМжциент усиления 
численно равен к а ), а затем суммируется с сигналом номинального уско¬ 
рения и как это отражено формулой (7.5.7). Полученное напря¬ 
жение ц ша , соответствующее требуемому ускорению от тяги двигате¬ 
лей, сравнивается с оценкой фактического ускорения от тяги «I , по¬ 
лученной с акселерометра. В результате формируется управляющий 
сигнал и у на изменение тяги, поступающий в блок управления двига¬ 
телями. 

В общем случае в процессе мягкой посадки направление вектора 
скорости космического аппарата отклонено от лунной вертикали, т. е. 
аппарат снижается не вертикально к поверхности, а по наклонной 
криволинейной траектории. Поэтому кроме высоты и вертикальной 
составляющей скорости в процессе посадки необходимо контролиро¬ 
вать и горизонтальную составляющую скорости и к моменту посадки 
обеспечить гашение обеих составляющих. Если при этом в процессе 
посадки вектор тяги совмещается с продольной осью аппарата и на¬ 
правляется противоположно вектору скорости, то к моменту посадки 
аппарат займет вертикальное положение. 



ГЛАВА ВОСЬМАЯ 


рл липтс псаа гѵлиыиргі/мс пАтсккі-і 

РАДИОВЗРЫВАТЕЛИ 


§ 8.1. НАЗНАЧЕНИЕ И СТРУКТУРА РАДИОТЕЛЕМЕХАНИЧЕСКИХ СИСТЕМ 

Радиотеле механической системой называется 
совокупность устройств, предназначенных для управления состоянием 
и работой различных приборов и агрегатов. Такие системы находят 
широкое применение как в оборонной технике, так и в народном хо¬ 
зяйстве. 

В комплексах летательных аппаратов радиотелемеханические 
системы используются для управления бортовыми приборами и агре¬ 
гатами, а также состоянием летательных аппаратов в целом. Такое 
управление осуществляется подачей на исполнительные устройства 
приборов и агрегатов (объектов управления) соответствующих команд. 
Команды формируются на основе контроля (измерения) некоторой 

в общем случае многомерной величины у (/), которая непосредственно 
или косвенно характеризует либо условия, в которых находится объект 
управления, либо текущее состояние объекта. Для осуществления 
такого контроля в состав радиотелемеханических систем включаются 
либо те или иные радиоизмерительные устройства, либо датчики — 
преобразователи неэлектрических величин в электрические. Формиро¬ 
вание команд осуществляется в решающих устройствах, которые в про¬ 
стейших случаях представляют собой схемы сравнения и реле, а в бо¬ 
лее сложных —■ счетно-решающие приборы и системы обработки ре¬ 
зультатов измерений. Команда поступает на управляемый объект 
через исполнительное устройство. Исполнительные устройства могут 
быть самыми, разнообразными как по принципу действия, так и по 
сложности, Так, например, в качестве исполнительных устройств ис¬ 
пользуются: электронные и электромеханические реле, стоящие в ис¬ 
полнительных цепях электродетонатора или в цепях включения и вы¬ 
ключения бортовых приборов, устройства, управляющие направлением 
оси бортовой антенны, устройства систем ориентации корпуса лета¬ 
тельного аппарата и т. д. Соответственно в радиотелемеханических 
системах находят применение как функциональные (служебные), так 
и количественные команды (см. гл. 4). 

Будем различать автономные и неавтономные радиотелемехани¬ 
ческие системы. В первых команды формируются на борту летательного 
аппарата, во вторых — на пункте управления и передаются на борт 
летательного аппарата по командной радиолинии. 
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Автономные радиотелемеханические си- 
о т емы обычно осуществляются как системы, предназначенные для 
выполнения в комплексе летательного аппарата определенных разовых 
функций. Эти функции выполняются по разовым командам в реаль¬ 
ном масштабе времени; они имеют разовый и необратимый характер, 
т. е. исполняются один раз, в результате чего управляемый объект пе¬ 
реходит в такое состояние, из которого не может вернуться к исходно¬ 
му. Обратная связь в подобных радиотелемеханических системах обыч¬ 
но отсутствует. Функциональная схема автономной радиотелемехани- 
ческой системы приведена на рис. 8.1. Измеряемая, монотонно нара¬ 
стающая (или убывающая) величина у (і) непрерывно воспринимает¬ 
ся бортовым радиоизмерительным устройством. Результат измерения 


Пороговая 

величина 



Рис. 8.1. Функциональная схема автономной радиотелемеханической системы. 


обрабатывается в бортовом решающем устройстве и сравнивается с не¬ 
которой пороговой величиной у пор . В момент совпадения этих величин 
(у ( і ) = Упор) выдается разовая команда и к ( і ) в виде скачка напря¬ 
жения или в виде импульса,, поступающая на исполнительное уст¬ 
ройство. С выхода исполнительного устройства осуществляется 
\ правляющее воздействие Р у (і) на объект упоавления. 

Пр имером автономной радиотелемеханической системы с разовой 
командой в реальном масштабе времени является радиовзрыватель 
(гм. § 8.2). Здесь исполнительное устройство — электродетонатор, 
л объект управления — боевой заряд. В качестве другого примера 
можно привести автономную систему включения тормозной двигатель¬ 
ной установки при мягкой посадке космического аппарата на Луну 
Г.'Г), 60]. Разовая команда включения этой установки формируется 
г помощью бортового радиовысотомера. Контролируемой величиной 
иѵіиется высота Н (і) над радиоориентиром — поверхностью Луны, 
пороговой величиной — заданная высота Н пор , а объектом управле¬ 
ния — тормозная двигательная установка. Возможны также автоном¬ 
іи. ю радиотелемеханические системы, в которых команды выполняются 
но временной программе. 

Неавтономные радиотелемеханические с и- 
« темы осуществляются как без обратной связи (рис. 8.2), так 
п г обратной связью (рис. 8.3). В обоих случаях на пункте управления 

397 





принимается решение о формировании команды и осуществляет¬ 
ся ее формирование. Сформированная команда и к > ( і ) в реальном 
масштабе времени (рис. 8.2) или через программно-временное уст¬ 
ройство (рис. 8.3) поступает на вход радиоканала разовой команды 
или командной радиолинии, а затем передается на борт летательного 
аппарата. 

Неавтономные радиотелемеханичеекие системы без обрат¬ 
ной связи по выполняемым функциям обычно аналогичны авто¬ 
номным радиотелемеханическим системам. Однако радиоизмеритель- 

ное устройство, контролирующее величину у ( і ), находится здесь на 
пункте управления. 


Порогобая 

Величина 



Рис. 8.2. Функциональная схема неавтономной радиотелемсханической системы. 

Примером неавтономной радиотелемеханической системы без 
обратной связи может служить радиосистема выключения двигателя 
баллистической ракеты при ее пуске на-заданную дальность [26]. 
Такая система включает в себя: радиосистему траекторных измерений 
на активном участке траектории, решающее устройство, радиоканал 
разовой команды, исполнительное устройство выключения двигателя 
и объект управления — ракетный двигатель. 

С помощью радиосистемы траекторных измерений в процессе 
движения баллистической ракеты на активном участке контролируются 

шесть параметров движения, так что у(() = {уі(0; у 2 (0; • Ѵб(0) (гл. 2). 

Полученные оценки значений этих параметров поступают в ре¬ 
шающее устройство, где используются для непрерывного вычисления 

дальности полета ракеты ^(/) = ^ [у (/)]. Под дальностью Ь (/) по¬ 
нимается та дальность полета, которая имела бы место, если бы дви¬ 
гатель ракеты был выключен в момент і при имеющейся в этот момент 

совокупности контролируемых параметров у (і). В процессе запуска 
происходит разгон ракеты, означающий такое изменение совокупности 

параметров движения у ( і ), при котором дальность Ь (1) возрастает. 
В решающем устройстве возрастающая функция Ь (/) может непрерыв¬ 
но отображаться приборным аналогом У ( і ) и сравниваться с аналогом 
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заданной (пороговой) дальности полета У пор . Следовательно, в этом 
устройстве решается уравнение 

У (0 = і'пор, (8.1.1) 

которое отображает уравнение дальностей Ь ( і ) = Ь поѵ , где Ь иох> — 
заданная дальность полета баллистической ракеты. Передача разовой 
команды обеспечивает выключение двигателя в момент времени, 
когда удовлетворяется уравнение (8.1.1). 



о. 


ПС. 


8.3. Функциональная схема радиотелемеханической системы 

связью. 


обратной 


Выключение двигателя может осуществляться и в два-три этапа: 
на первых этапах в несколько раз снижается тяга двигателя, на 
последнем — двигатель выключается полностью. В этом случае на 
каждом этапе требуется формирование, передача и исполнение своей 
разовой команды. В случае же неудачного пуска ракеты, например 
при ее испытаниях, радиотелемеханическая система, подобная рас¬ 
смотренной, может быть использована для аварийного подрыва ракеты. 

В радиотелемеханических системах с обратной связью 
(рис. 8.3) информацию о состоянии и работе объектов управления — 
бортовых приборов и агрегатов — получают с помощью различного 
рода датчиков, устанавливаемых на борту летательного аппарата и 

связанных с контролируемыми величинами у (і). Полученные с дат¬ 
чиков и соответствующим образом обработанные величины посту¬ 
пают непосредственно или через запоминающее устройство на 
вход телеметрической радиолинии и передаются по ней на пункт 
управления. На пункте управления в устройстве выделения и обра¬ 
ботки телеметрической информации получается оценка состояния 
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объектов управления у* (і), необходимая для осуществления требуе¬ 
мого управления бортовыми приборами и агрегатами. Формирование 

команд осуществляется в результате сравнения оценки у* (() с вели¬ 
чиной уо (/), задающей необходимое состояние объектов управления. 
Сформированные команды по командной радиолинии передаются на 
борт летательного аппарата и поступают на исполнительное устрой¬ 
ство, воздействующее на . объекты управления. Контур радиотеле- 
механического управления оказывается замкнутым. В зависимости 
от решаемых задач, такое управление осуществляется либо как следя¬ 
щее, либо как корректирующее. 

Применение радиотелемеханических систем с обратной связью 
наиболее характерно для управления бортовой аппаратурой косми¬ 
ческих аппаратов (гл. 2, рис. 2.10). В качестве конкретного примера 
подобных систем приведем систему ориентации и стабилизации угло¬ 
вого положения оси вращения ИСЗ [79]. Такая система может быть 
использовала, например, для правильной ориентации солнечных бата¬ 
рей, при фотографировании звезд. Информация о фактическом поло¬ 
жении оси ИСЗ (два угла) с выхода датчиков углов с помощью радио¬ 
тел еметрической системы передается на наземный командно-измери¬ 
тельный пункт. При отличии полученных оценок углов от заданных 
величин на командно-измерительном пункте формируются и запо¬ 
минаются соответствующие команды, которые во время очередного 
сеанса связи передаются по двум каналам командной радиолинии 
на борт ИСЗ. Исполнительными устройствами системы могут быть ре¬ 
активные двигатели ориентации, двигатели-маховики, моментный 
магнитопривод [79]. Если время на осуществление ориентации и ста¬ 
билизации оси ИСЗ не слишком ограничено, а конструкция исполни¬ 
тельного устройства должна быть простой, предпочтителен моментный 
магнитопривод — катушка с током, укрепленная на корпусе ИСЗ. 
Пропускание в соответствии с командами тока по катушке приводит 
вследствие взаимодействия магнитных полей катушки и Земли к воз¬ 
никновению вращающих моментов, приложенных к корпусу ИСЗ, 
и коррекции углового положения оси ИСЗ. Задачей решающего уст¬ 
ройства командно-измерительного пункта в рассматриваемом случае 
является вычисление (на основе контроля параметров орбиты ИСЗ 
и учета изменений магнитного поля Земли) упрежденных моментов 
включения и выключения катушки магнитопривода, формирование и 
запоминание соответствующих команд для управления по двум каналам.' 

Не следует смешивать радиотелемеханические системы с система¬ 
ми командного радиоуправления летательными аппаратами, поскольку 
в целом они отличаются по цели управления, а в частных случаях — 
либо характером процесса управления, либо составом систем. В ра¬ 
диотелемеханических системах цель управления — изменение сос¬ 
тояния или управление работой того или иного прибора или агрегата; 
в системах командного радиоуправления — управление движением 
центра масс летательного аппарата (управление полетом). В радио¬ 
телемеханических системах без обратной связи управление осущест- 
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вляется по разовым командам (т. е. не является ни следящим, ни кор¬ 
ректирующим), однако в состав подобных систем входят радиоустрой¬ 
ства, характерные для систем командного радиоуправления; в радио- 
телемеханических системах с обратной связью, наоборот, совпадает 
характер процесса управления (следяющее или корректирующее), но 
в состав систем вместо радиоизмерительных устройств (радиовизиров) 
входят датчики состояния объектов управления. Во всех радиотеле- 
механических системах отсутствуют кинематические звенья. 

При оценке качества работы радиотелемеханичсских систем без обратной 
связи во многих случаях необходимо учитывать точность «привязки» по времени 
момента срабатывания исполнительного устройства. Например, необходимо до¬ 
статочно точно обеспечить во времени исполнение разовой команды выключения 
двигателя баллистической ракеты при ее пуске на заданную дальность, обеспечить 
своевременное включение электродетонатора при срабатывании радиовзры¬ 
вателя. 

При этом следует учитывать, что управляющее воздействие будет фор¬ 
мироваться с некоторым запаздыванием. Полное время запаздывания склады¬ 
вается из времени распространения радиоволн, времени обработки сигналов 
при приеме, а также времени формирования в решающем устройстве команды 
и времени срабатывания исполнительного устройства. Необходимо учитывать 
также воздействие помех на радиоизмерительные устройства и радиоканалы 
передачи разовых команд. Помехи могут быть причиной случайных смещений 
(рассеяния) моментов срабатывания исполнительного устройства^ В некоторых 
случаях воздействие помех может полностью нарушить работу ради отелемеха¬ 
нической системы. В этих условиях качество работы радиотелемеханической 
системы удобно характеризовать вероятностью правильного срабатывания ис¬ 
полнительного устройства в заданном интервале времени. Пример расчета по¬ 
добной вероятности дается в § 8.2. 

При анализе радиотелемеханических систем с обратной связью используют¬ 
ся те же методы, что и при анализе замкнутых контуров систем радиоуправления 
летательными аппаратами; эти методы рассмотрены в предыдущих главах. 


§ 8.2. РАДИОВЗРЫВАТЕЛИ 

Радиовзрыватель представляет собой радиотелемеха- 
ническую систему, предназначенную для выработки разовой команды 
на подрыв боевого заряда, которым снабжен управляемый снаряд. При¬ 
менение радиовзрывателей повышает вероятность поражения цели, 
что приводит к увеличению эффективности всего комплекса радиоуп¬ 
равления снарядом. Повышение вероятности поражения объясняется 
тем, что при использовании радиовзрывателей (неконтактных взры¬ 
вателей) не требуется прямого попадания снаряда в цель для ее пора¬ 
жения (см. § 1.7). 

Радиовзрыватели выполняются так, чтобы момент взрыва был 
наиболее выгодным для поражения цели. Этот момент определяется 
рядом факторов, таких как вид боевого заряда, характер взаимного 
движения снаряда и цели, тип цели. 

В случае изотропного (ненаправленного) боевого заряда момент 
взрыва может соответствовать моменту достижения снарядом некоторой 
дальности, не превышающей радиуса поражающего действия боевого 
•аряда. В этом случае в процессе сближения (встречи) снаряда и цели 
радиовзрывателем должна контролироваться дальность'между снаря¬ 
дом и целью при любом их взаимном положении. 
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И случае анизотропного (направленного) боевого заряда кроме 
дальности требуется контролировать и угловую координату цели от¬ 
носительно снаряда с тем, чтобы в момент взрыва направление наи¬ 
большего поражающего действия боевого заряда было совмещено 
с направлением на цель. 

Момент формирования команды на подрыв заряда- может соот¬ 
ветствовать и моменту минимальной дальности между снарядом и 
целью; в этом случае необходимо измерять производную от дальности 
(относительную радиальную скорость) и осуществлять взрыв в момент 
достижения измеряемой величиной пулевого значения. Поскольку при 
этом цель оказывается приблизительно под прямым углом относитель¬ 
но продольной оси снаряда, в рассматриваемом случае может быть 
применен не только изотропный, но и анизотропный боевой заряд. 

Построение радиовзрывателей соответствует функциональным схе¬ 
мам радиотелемеханических систем без обратной связи (рис. 8.1, 
8.2). Контролируемыми величинами здесь являются дальность, относи¬ 
тельная радйальная скорость между снарядом и целью или угол, 
характеризующий положение цели относительно снаряда. 

Все радиовзрыватели по месту формирования команды подрыва 
можно разделить на автономные и неавтономные, по способу форми¬ 
рования команды — на простые и комбинированные, по 'месту распо¬ 
ложения источника излучения — на активные, полуактивные и пас¬ 
сивные. 

В автономных радиовзрывателях команда формирует¬ 
ся на борту снаряда в соответствии со схемой рис. 8.1. Источник радио¬ 
излучения может быть расположен как на борту управляемого снаряда 
(активные радиовзрыватели), так и вне его — на пункте управления, 
с которого ведется «подсвет» цели (полуактивиые радиовзрыватели), 
или на самой цели (пассивные радиовзрыватели). Большее распрост¬ 
ранение в силу тактических преимуществ получили активные автоном¬ 
ные радиовзрыватели. Такие радиовзрыватели с ненаправленными 
антеннами обычно сочетаются с изотропными боевыми зарядами, а ра¬ 
диовзрыватели с направленными антеннами — с анизотропными бое¬ 
выми зарядами. Информация о дальности, относительной радиаль¬ 
ной скорости или угловом положении цели заключена в том или дру¬ 
гом параметре радиосигнала. В момент достижения параметром поро¬ 
говой величины решающее устройство выдает разовую команду на ис¬ 
полнительное устройство—электродетонатор. В качестве исполь¬ 
зуемых параметров радиосигналов могут быть, например, временное 
запаздывание принятых импульсов относительно излученных (импуль¬ 
сные радиовзрыватели), частота биений между принятым и опорным 
сигналами (радиовзрыватели с частотной модуляцией), допплеровский 
сдвиг частоты принятого сигнала (допплеровские радиовзрыватели). 
Подобные радиовзрыватели как бортовые радиоустройства в схемном 
исполнении должны быть достаточно просты. С целью упрощения 
схемы, например, в допплеровских радиовзрывателях возможно сов¬ 
местить функции передатчика и приемника в единой схеме, действую¬ 
щей по принципу автодина. В такой схеме во входных цепях радиовзры¬ 
вателя образуются биения между генерируемым и принимаемым сиг- 
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налами. После детектора выделяется низкочастотная составляющая 
биений, частота которой определяется допплеровским сдвигом, про¬ 
порциональным относительной радиальной скорости [80]. 

Наряду с отраженным от цели радиосигналом автономные ра¬ 
диовзрыватели будут принимать и радиопомехи, излучаемые целью 
или другими источниками. Еще до момента начала приема отражен¬ 
ного от цели сигнала радиопомехи, приходящие с различных направ¬ 
лений, могут воздействовать на радиовзрыватель по боковым лепесткам 
диаграммы направленности его антенны. При заметном уровне боковых 
лепестков, значительной мощности радиопомехи и сходству ее струк¬ 
туры со структурой радиосигнала это может привести к образованию 
ложной команды и преждевременному срабатыванию радиовзрыва¬ 
теля. Организация такой помехи является эффективным средством 
борьбы с управляемыми снарядами, снабженными радиовзрывателя¬ 
ми. Поэтому при проектировании радиовзрывателей большое вни¬ 
мание уделяется использованию методов, уменьшающих вероятность 
образования ложной команды. 

Характерными условиями применения автономных радиовзрыва¬ 
телей являются: малые дальности действия, соизмеримые с размерами 
цели; кратковременность всего цикла работы из-за больших относи¬ 
тельных скоростей движения снаряда и цели; наличие естественных 
и организованных радиопомех. 

В неавтономных радиовзрывателях команда подры¬ 
ва формируется на пункте управления и передается на управляемый 
снаряд по радиоканалу разовых команд. Этому случаю соответствует 
схема рис. 8.2. Радиовизиры пункта управления должны весьма точно 
определять координаты управляемого снаряда и цели с тем, чтобы к мо¬ 
менту сближения снаряда и цели на достаточно малое расстояние 
сформировать разовую команду. При этом, однако, технически трудно 
обеспечить точный контроль быстро изменяющихся взаимных усло¬ 
вий встречи снаряда и цели для выбора наиболее выгодного направле¬ 
ния действия боевого заряда. Поэтому неавтономные радиовзрыватели 
сочетаются с изотропными боевыми зарядами [11]. Преимуществом 
подобных радиовзрывателей может быть высокая помехозащищенность, 
поскольку в радиовизирах на пункте управления имеется больше 
возможностей для отделения полезных сигналов от помех. 

В рассмотренных примерах радиовзрыватели имели лишь один 
информационный канал. В комбинированных радиовзры¬ 
вателях используется два или более информационных канала, и 
команда подрыва формируется по определенному алгоритму. Например, 
формирование команды с учетом условий встречи снаряда и цели может 
осуществляться бортовой аппаратурой (информационный канал по 
схеме рис. 8.1), а предварительное включение радиовзрывателя и взве¬ 
дение электродетонатора — по двум последовательным разовым ко¬ 
мандам, передаваемым с пункта управления (по схеме рис. 8.2) [6]. 
Команда на подрыв боевого заряда с помощью такого радиовзрывателя 
выдается лишь при наличии и определенной последовательности во 
времени трех отмеченных команд. Предварительные команды возможно 
формировать и на борту снаряда, например, используя данные о взаим- 
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ном движении снаряда и цели от системы самонаведения [6]. Однако 
при реализации такого метода необходимо учитывать прекращение 


действия системы самонаведения в пределах мертвой зоны, где как 
раз и должен работать радиовзрыватель. 

Принцип комбинирования может осуществляться также и путем 
совместного формирования команд от двух и более радиовзрывателей, 
обладающих разными радиотехническими- характеристиками, или 
путем объединения радиотехнического и нерадиотехнического (на¬ 
пример, оптического) взрывателей. Основным преимуществом приме¬ 
нения комбинированных радиовзрывателей по сравнению с простыми 
является меньшая вероятность образования ложной команды, вызы¬ 
вающей преждевременный подрыв, а следовательно, большая вероят¬ 
ность поражения цели. 

Основные требования к радиовзрывателям вытекают в первую 
очередь из необходимости обеспечить достаточно высокую вероятность 
поражения цели. Эта вероятность зависит от качества согласования 
области срабатывания радиовзрывателя с" областью поражения цели 
боевым зарядом (см. ниже). Вероятность поражения цели зависит 
также от надежности радиовзрывателя, которая определяется как 
вероятностью выхода из строя узлов и элементов его схемы, так и 
вероятностью ложного срабатывания из-за электрических наводок и 
внутренних шумов. Существенным является требование высокой по¬ 
мехоустойчивости. Помехоустойчивость радиовзрывателя можно харак¬ 


теризовать, например, средней мощностью помехи на входе его прием¬ 
ника, при которой резко возрастает вероятность преждевременного 
срабатывания. К радиовзрывателям боевых зарядов предъявляет¬ 
ся также требование безопасности обслуживания, удовлетворяемое 
введением разного рода предохранителей. Очевидно, что также важны 
и обычные требования к уменьшению веса, габаритов, потребляемой 


мощности. 

Рассмотрим функциональные схемы и принципы действия некото¬ 
рых активных автономных радиовзрывателей. 

На рис. 8.4 приведена функциональная схема импульсно¬ 
го радиовзры в-а т е л я, а на рис. 8.5— временные диаграммы 
напряжений, поясняющие процесс его работы. Передатчик радиовзры¬ 
вателя, включенный по предварительной команде, излучает (начиная 
с момента ^ пзл ) радиоимпульсы длительностью т и , следующие друг за 
другом с периодом Т п (рис. 8.5, а). После того, как цель попадает в ди¬ 
аграмму направленности антенн радиовзрывателя, приемник воспри¬ 
нимает отраженные импульсы (рис. 8.5, б), запаздывающие относи¬ 
тельно излучаемых на время тг з1 = 2 г ц /с, где г ц — расстояние между 
снарядом и целью. Из-за быстрого уменьшения расстояния между 
снарядом и целью величина запаздывания от периода к периоду за¬ 
метно уменьшается, а амплитуда импульсов увеличивается. Полное 
число принятых отраженных импульсов зависит от длительности про¬ 
хождения цели через диаграмму направленности антенн радиовзры¬ 
вателя и величины периода повторения Т п . 

С выхода приемника видеоимпульсы (рис. 8.5, в) поступают 
на схему совпадения, куда поступают также и стробирующие импульсы 
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(рис. 8.5, г) длительностью т стр , задержанные относительно излучае¬ 
мых на постоянное время т 3 ^т и . Схема совпадения в простейшем случае 
пропускает видеоимпульсы, только начиная с момента і 0 (рис. 8.5, д). 



Рис. 8.4. Функциональная схема импульсного радиовзрывателя. 



Гиг. 8.5. Временные диаграммы напряжений, поясняющие процесс работы им¬ 
пульсного радиовзрывателя. 


:) і < >т момент соответствует некоторому пороговому 
і.пгорое задается выражением 

^пор ~ ^3 г ^стр» 


запаздыванию, 

( 8 . 2 . 1 ) 


ыігда оказывается, что т 31 <С'Гпор- Пороговое запаздывание опре- 
/п ѵі мет соответствующую пороговую дальность действия радиовзры- 


іиіеля г пор , причем 

с 

г —_ т 

'ПОР п С П0Р> 


( 8 . 2 . 2 ) 
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где с — скорость распространения радиоволн. В идеальных условиях 
можно было бы формировать команду подрыва по одному оіраж[енному 
импульсу. Однако в реальных условиях так делать нельзя, поскольку 
при этом радиовзрыватель сработает даже от одиночного импульса по¬ 
мехи. Поэтому из импульсов с выхода схемы совпадения в дискретном 
накопителе на интервале Т к формируется ступенчато-нарастающее 
напряжение (рис. 8.5, ё). Когда это напряжение превысит порог запи¬ 
рания (7 зап электронного реле, электродетонатор сработает. В резуль¬ 
тате в момент / рк (рис. 8.5 , ж) формируется команда подрыва с задерж¬ 
кой относительно момента появления первого импульса с выхода схемы 
совпадения на величину т 32 = пТ п , где п — число накапливаемых 
импульсов. Такая схема уменьшает вероятность преждевременного 
ложного срабатывания от помех, которое может произойти в течение 
интервала времени Т х (и начальной части интервала Т к ). 

Оценим вероятность р т1 преждевременного ложного срабатывания радио¬ 
взрывателя на интервале Т х , а также выигрыш по помехоустойчивости, получае¬ 
мый при использовании схемы дискретного накопителя. Примем, что на радио¬ 
взрыватель воздействует хаотическая импульсная помеха (ХИП) со средним чис¬ 
лом 2 ПХ импульсов в секунду, распределенная во времени по закону Пуассона 
(3.1.1). 

В отсутствие дискретного накопителя вероятность преждевременного лож¬ 
ного срабатывания радиовзрывателя равна вероятности попадания импульсов по¬ 
мехи хотя бы в один интервал т СТ р за время Т г . Поскольку вероятность непопада- 

— 2 Т 

ния импульсов помехи в один строб длительностью т С тр равна е пх стр , а ве¬ 
роятность непопадания импульсов в Т х /Т п стробов за время Т х выражается как 

— 1± 

т 2 пх Т стр . 

е п , то вероятность попадания импульсов помехи хотя бы в один 

строб за время Т г равна 


о 

і 



= 1 — е 


Т\ 

т 2 пх т стр 
' п 



^ТІХ 


(8.2.3) 

\ / 


если 2 пх т СТ р< 1 , т. е. если в строб длительностью т стр практически может 
попасть лишь один импульс помехи. 

При наличии дискретного накопителя преждевременное ложное срабаты¬ 
вание радиовзрывателя произойдет в том случае, когда под воздействием ХИП 
на интервале Т г образуется хотя бы одна п-значная последовательность импуль¬ 
сов с равномерным появлением импульсов через время Т п . Эта вероятность под¬ 
считывается следующим образом. Вероятность образования одной п-значной по¬ 
следовательности импульсов равна 


Рп=( 1-е 2 пх т стр)", 

а вероятность ее необразования 1 — р п . 

На интервале Т г образование /г-значной последовательности может иметь 
место, начиная с первого, со второго и т. д. до й-го строба, где 


Ту—(л — 1) Т и 

к= ---. 

Тп 

Следовательно, вероятность необразования последовательности на всем 
интервале Т х равна 11 — р п ] , а вероятность образования на этом интервале хо- 
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Тя бы одной последовательности равна 1 — [ 1 -— р п \ . Таким образом, искомая 
вероятность выражается как 


т — <п — і \ т 
1 ' ' * п 


о - 1 

гТ г 1 


-[ 


I_ ^2 _ е 2 пх т стр\п^ 


т 


п 


Тп 


( 2 пх Т стр) я (8.2.4) 


если Т х /Т п ^ п 1; %пх Тстр ^ 1 • 

Формулы (8.2.3), (8.2.4) позволяют оценить зависимость вероятности преж¬ 
девременного срабатывания радиовзрывателя под воздействием ХИП от выбора 
его параметров т стр , Т п , величины интервала времени Т г . Эти формулы пока¬ 
зывают также, что использование дискретного накопителя п импульсов снижает 

вероятность преждевременного срабатывания в 1/(2 пх т СТр ) п— раз. Например, 
П Р И 2 пх = Ю 5 имп/сек, т стр = ІО -6 сек, п = 4 вероятность преждевременного 
срабатывания снижается в 1000 раз. 

Преждевременное ложное срабатывание радиовзрывателя может произой¬ 
ти не только при воздействии ХИП, но и при воздействии периодической импульс¬ 
ной помехи с периодом повторения, кратным величине Т п . Для защиты от подоб¬ 
ной помехи в радиовзрывателях возможно применение сменных периодов повто¬ 
рения импульсов (см. гл. 3). В этих условиях организация ХИП оказывается бо¬ 
лее вероятной. 

Воздействие помех на интервале Т к может привести к подавлению команды 
и несрабатыванию радиовзрывателя. Но если уровень импульсов помехи значи¬ 
тельно выше уровня отраженных импульсов, то при совпадении импульсов помехи 
и сигнала (даже при неблагоприятном соотношении фаз высокочастотного запол¬ 
нения) все же не произойдет нарушения правильной работы радиовзрывателя: 
он сработает по импутьсам помехи, и цель с определенной вероятностью будет 
поражена. 

В случае, когда не произошло ни преждевременного, ни боевого 
срабатывания радиовзрывателя, снаряд должен быть ликвидирован. 

В этом случае радиовзрыватель срабатывает от бортового часового 
механизма в момент самоликвидации і сл , т. е. через время Т х + 
-Ь Т к + Т 2 после открытия приемника (рис. 8.5). 

Исходя из выражений (8.2.1) и (8.2.2), можно предположить, что 
рассматриваемый радиовзрыватель сработает при достижении поверх¬ 
ности сферы радиуса /"пор, окружающей цель. Однако так будет только 
мри ненаправленной антенне радиовзрывателя, в предположении, что 
цель точечная, и при отсутствии дискретного накопителя. Практически 
эти условия не выполняются. В случае направленной антенны допол¬ 
нительным условием срабатывания будет попадение цели в диаграмму, 
в результате чего радиовзрыватель сможет сработать не в любой точке ‘ 
сферы, окружающей цель, а лишь в определенной ее области. Картина 
срабатывания еще более усложнится, если учесть размеры, конфи¬ 
гурацию и характер движения цели, действие помехи, а также за¬ 
паздывание в дискретном накопителе. 

Для обеспечения нормальной работы рассмотренного импульсного 
радиовзрывателя длительность импульсов при малых пороговых даль¬ 
ностях должна быть достаточно малой. Так, например, при г г:ор = 

30 м имеем т пор = 0,2 мксек, поэтому длительность импульсов долж¬ 
на быть уменьшена до величины порядка 0,1 мксек. При меньших 
і |1ор потребуются еще более короткие импульсы, генерация и обработка 
которых становятся затруднительными. 
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Перейдем к рассмотрению радиовзрыбателей, в которых приме¬ 
няется непрерывное излучение сигнала. 

На рис. 8.6 приведена функциональная схема доппле¬ 
ровского радиовзрывателд с раздельным выполне¬ 
нием передатчика и приемника. 

Пусть передающая антенна такого радиовзрывателя питается 
напряжением 

и 0 (/) = ІІ 0 со5 2я/о/. (8.2.5) 





Рис. 8.6. Функциональная схема допплеровского радиовзрывателя. 


При попадании цели в диаграмму направленности антенн начнется 
прием отраженного целью сигнала, и во входных цепях приемника по¬ 
явится высокочастотный сигнал 

и с (0 = Ѵ с (0 005 {2 я [/о^ + 1 (0 + ФсЬ ( 8 . 2 . 6 ) 

где Р д — допплеровский сдвиг частоты; ф с — начальная фаза. 

Далее этот сигнал поступает на смеситель. В смесителе выделяется 
низкочастотный сигнал допплеровской частоты 


и д (і) = і/ д (() сое [2л | Р д (() йі + Фс ], (8.2.7) 

{Уд (/), Р д (/) — огибающая и допплеровский частотный сдвиг, из¬ 
меняющиеся во времени из-за взаимного движения снаряда и цели. 

Характер зависимостей ІІ Д ( і ) и Р д (/) выясним с помощью рис. 8.7, 
на котором показан процесс движения управляемого снаряда Сн 
относительно цели Ц. Там же изображен основной лепесток направлен¬ 
ной воронкообразной диаграммы направленности антенн радиовзры¬ 
вателя ДНА . 









На рис. 8.7 обозначено: 


ѵ 0 = ѵ сп — ѵ ц —относительная скорость снаряда и цели ( ѵ сп — 

скорость снаряда; ѵ п — скорость цели); ѵ 0 со5 а — радиальная сос¬ 
тавляющая относительной скорости (скорость сближения); а (() — 
угол между вектором относительной скорости и направлением сна¬ 
ряд — цель в момент і\ г (0 — расстояние между снарядом и целью 
в момент і\ і и — момент наибольшего сближения снаряда и цели; 
5 (і) — путь снаряда относительно цели за время і н — /; при ѵ 0 « 
л; сопзі 5 (/) « ѵ 0 (і н — {); к — промах. 


Рис. 8.7. Геометрические со¬ 
отношения в процессе встре¬ 
чи управляемого снаряда 
с целью. 





Учитывая протяженный характер цели и направленность диа¬ 
граммы антенны радиовзрывателя, можно считать, что мощность при¬ 
нимаемого сигнала обратно пропорциональна квадрату расстояния 
(напряжение сигнала обратно пропорционально расстоянию). Такая 
зависимость объясняется тем, что величина эффективной отражающей 
части поверхности, «вырезаемая» диаграммой антенн, пропорциональна 
второй степени расстояния (а не постоянна, как при точечной цели). 
Учтя также геометрические соотношения рис. 8.7, получим зависимость 
огибающей от времени в следующем виде 




к 


[ѵ 0 (4 — і)] 2 



где к — коэффициент, определяемый мощностью передатчика, усиле¬ 
нием антенн и другими величинами, входящими в основную формулу 
радиолокации, а также усилением приемника радиовзрывателя. 

Приближенно будем считать, что коэффициент к в выражении 
(8.2.8) постоянен, пока цель находится в пределах основного лепестка 
чнаграммы направленности. 

Допплеровский сдвиг частоты также с учетом геометрических 
соотношений рис. 8.7 находится по формуле 


і 





со5 а(4= 





у» (4— і) 

Уа 2 + К(4— і)] г ’ 


(8.2.9) 
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Если бы диаграмма направленности антенны была изотропной, 
то характер зависимостей і/ п (і), Е д (і) согласно (8.2.8) и (8.2.9) выгля¬ 
дел бы так, как показано на рис. 8.8 пунктиром (при двух величи¬ 
нах промахов к ', к" и постоянной относительной скорости ѵ 0 ). В мо¬ 
мент і н наибольшего сближения снаряда и цели уровень сигнала до¬ 
стигает максимума, а допплеровский сдвиг частоты проходит через 
нуль. Последнее обстоятельство позволяет использовать допплеровский 
радиовзрыватель с изотропной антенной для определения момента 
минимальной дальности между снарядом и целью. После момента і к 
допплеровский сдвиг частоты становится отрицательным, поскольку 
начиная с этого момента происходит взаимное удаление снаряда 
исцелил!'. 



Рис. 8.8. Характер зависимостей огибающей и допплеровского сдвига частоты 
сигнала радиовзрывателя при разных величинах промаха, для случая изотропной 
(пунктир) и направленной (сплошные кривые) диаграмм направленности антенн. 

При направленной диаграмме антенн сигналы появятся лишь в мо¬ 
менты іо, і'о (на рисунке условно принято, что цель входит и выходит 
из диаграммы мгновенно) и будут ограничены во времени длительностя¬ 
ми Аі' , Аі ". При этом зависимости 1) К (і) и Р п (і) справедливы лиіііь 
на сплошных участках кривых (рис. 8.8). Следовательно, сигнал доп¬ 
плеровского радиовзрывателя с направленной антенной представляет 
собой некоторый импульс с возрастающей (за счет уменьшения даль¬ 
ности) огибающей и уменьшающейся допплеровской частотой запол¬ 
нения (за счет уменьшения радиальной составляющей относительной 
скорости между снарядом и целью). 

Команда на подрыв боевого заряда, сформированная в момент 
появления сигнала (в момент і о, іЪ) соответствовала бы такому взаим¬ 
ному положению снаряда и цели, которое определяется углом отклоне¬ 
ния от оси снаряда основного лепестка диаграммы антенн и его шириной. 
Это означает, что в идеальных условиях можно было бы контро¬ 
лировать угловое положение цели относительно снаряда, используя 
лишь направленность антенн радиовзрывателя. Однако в этом случае 
в реальных условиях любой импульс помехи, принятый радиовзры- 
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иателем, привел бы к ложному срабатыванию. Поэтому до формирова¬ 
ния команды сигнал пропускается через усилитель и фильтр 
(рис. 8.6), чем осуществляется селекция сигнала по допплеровской 
частоте. Верхний частотный срез фильтра задает порог решающего 
устройства по частоте Р д пор [80]. Как видно из рис. 8.8, величина доп¬ 
плеровского сдвига частоты в процессе встречи снаряда и цели (при 
ненулевом промахе) непрерывно уменьшается. Поэтому, если доппле¬ 
ровский сдвиг частоты в момент появления сигнала (іо или і'о) ока¬ 
жется выше порога (.Рд ПО р), сигнал через фильтр не пройдет. Он начнет 
пропускаться фильтром лишь после того, как его частота Р л (і) ока¬ 
жется ниже порога. 

Сигнал после усилителя и фильтра проходит инерционный на¬ 
копитель, необходимый для защиты радиовзрывателя от кратковремен¬ 
ных помех. Инерционный накопитель может быть выполнен на основе 
детектора огибающей и фильтра нижних частот. С выхода инерцион¬ 
ного накопителя снимается сигнал, который воздействует на элек¬ 
тронное реле. В момент превышения сигналом запирающего напря¬ 
жения II зап электронное реле формирует команду подрыва. 

Частотный порог рассматриваемого радиовзрывателя определяет 
пороговую скорость сближения Снаряда и цели у пор согласно равенству 



Д пор 




( 8 . 2 . 10 ) 


Отсюда следует, что, устанавливая верхний срез частоты К дпор в филь¬ 
тре, можно контролировать пороговую величину радиальной скорости 
сближения снаряда и цели. В момент достижения скоростью сближе¬ 
ния пороговой величины а пор радиовзрыватель срабатывает. 

Пороговая скорость связана с относительной скоростью ѵ 0 со¬ 
отношением 

‘''лор ^0 СОо с& пор . 11) 

Вели разброс величин относительной скорости ѵ 0 для определенных 
тактических условий незначителен, т. е. ѵ 0 т сопзі, то в соответствии 
с формулой (8.2.11) можно считать, что допплеровский радиовзрыва¬ 
тель будет срабатывать при определенном пороговом угле а пор между 

вектором относительной скорости ѵ 0 и направлением снаряд — цель. 
I Іри этом, конечно, необходимо, чтобы к моменту достижения угла 
а пор цель вошла в диаграмму излучения радиовзрывателя. 

Момент срабатывания допплеровского радиовзрывателя при доста¬ 
точно большой амплитуде отраженного сигнала практически не зависит 
<>т амплитуды сигнала: радиовзрыватель чувствителен лишь к частоте 
и длительности сигнала. Это объясняется тем, что при большом уровне 
сигнала усилитель будет работать с насыщением, ограничивая 
сигнал. Однако допплеровский радиовзрыватель может быть чувст¬ 
вителен и к амплитуде сигнала, задаваемой огибающей ІІ п ( і ). Так 
"ѵдет, например, как следует из формул (8.2.8), при больших прома¬ 
хах к, когда амплитуда сигнала окажется низкой и сигнал в усилителе 
не достигнет уровня насыщения. Зависимость от амплитуды приведет 
к изменению момента формирования команды подрыва, что необходи¬ 
мо учитывать при проектировании радиовзрывателя. В реальных 
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условиях момент срабатывания радиовзрывателя будет зависеть также 
от размеров и конфигурации цели. - - - 

Специфическим требованием к радиовзрывателям, которые соче¬ 
таются с боевыми зарядами направленного действия, является необ¬ 
ходимость согласования области срабатывания 
радиовзрывателя с областьюпоражения цели. 
Область срабатывания представляет собой совокупность всех возмож¬ 
ных положений цели в момент срабатывания радиовзрывателя. Об¬ 
ласть поражения определяется той областью пространства, в которой 
происходит разлет поражающих элементов боевого заряда с сохране- 


днл 




Рис. 8.9. К пояснению условий 
согласования области срабаты¬ 
вания радновзрывателя с об¬ 
ластью поражения дели. 


нием их поражающей способности. Критерием качества согласования 
областей можно принять относительное количество поражающих 
элементов, накрывших цель. Качество согласования областей, как 
отмечалось выше, влияет на вероятность поражения цели. Условия 
согласования поясняются на рис. 8.9, где показано положение снаряда 
и цели в момент срабатывания радиовзрывателя ^ рк . Если не учиты¬ 
вать движения снаряда и цели, то область разлета элементов направ¬ 
ленного боевого заряда (при сохранении их поражающего действия) 
можно представить в виде некоторого воронкообразного тела вращения, 
сечение которого в плоскости чертежа показано на рис. 8.9 пунктиром. 
Угол |л пэ характеризует среднее направление разлета поражающих 
элементов относительно оси снаряда х сн . При учете относительного 
движения снаряда и цели происходит деформация этого тела (заштри¬ 
хованная область на рис. 8.9), и среднее направление разлета по¬ 
ражающих элементов относительно оси снаряда характеризуется углом 
Рсбл- Построения на рис. 8.9 выполнены на основе равенства 

^сбл Э ^0» 
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где і>сбл — относительная скорость сближения поражающих элё- 

—> 

ментов с целью; ѵ п э — скорость разлета поражающих элементов от- 


НОСИТс 


°лыю 


с и 




іаряда; 


^0 


относительная 


г* л г 


ор 


ость 


движения снаряда 


и цели. 

Как видно из рис. 8.9, наибольшее количество поражающих эле¬ 
ментов накроет цель при условии, что в момент взрыва она будет на¬ 
ходиться под углом Рсбл к вектору скорости снаряда. 

Угол Рсбл может быть рассчитан по формуле 


О 

Нс б Л 


агсі^ 


э зіи Ип э вц 5 ів Цц 
ѵ тѵ о с °5 Цп э "К ѵ сп ѵ ц со5 Цц 



где |іц — угол между направлением скорости цели ѵ ц и обратным 

направлением скорости снаряда ѵ СІ1 . Некоторые из входящих в эту 
формулу величин известны лишь ориентировочно (ц ц , |і ц ), однако обыч¬ 
но ѵ п0 > ѵ сі1 > Цц, поэтому угол Рсбл оказывается заключенным в до¬ 
вольно узком интервале [11]. 

Чтобы обеспечить взрыв в нужный момент, надо иметь соответст¬ 
вующую диаграмму направленности. Ширина диаграммы не должна 
превышать ширины области разлета поражающих элементов, а ее 
направление |3 0 относительно продольной оси снаряда должно соот¬ 
ветствовать среднему углу р С бл 

Ро —Рсблср* (8.2.14) 


(Это равенство справедливо при малых углах атаки, когда направления 


скорости ѵ сн и продольной оси х сп близки.) 

Для радиовзрывателя, контролирующего дальность, должно еще 
выполняться соотношение 

^пор^Лід» (8.2.15) 

где г пор — пороговая дальность действия радиовзрывателя, опреде¬ 
ляемая формулой (8.2.2); г пд — радиус поражающего действия боевого 
заряда. 

Для радиевзрывателя, контролирующего угол, необходимо ус¬ 
ловие: 


Рсбл мин ^пор Рсбл макс* (8.2.16) 

- пороговое значение контролируемого угла [см. формулы 
(8.2.10) и (8.2.11)], р сбл мин и Рсбл макс — угловые границы области 


где ос ПО р 


разлета поражающих элементов. 

Кроме выполнения условий (8.2.15), (8.2.16), необходимо обеспе¬ 


чить также достаточный уровень сигнала на входе радиовзрывателя. 

Согласование области срабатывания радиовзрывателя с областью 
поражения цели зависит также от конфигурации и размеров цели, что 
для простоты не было учтено. Содержание рассмотренной задачи сог¬ 
ласования свидетельствует о наличии тесной взаимосвязи параметров 
и характеристик радиовзрывателя с пространственно-временными и 
тактическими условиями его работы в процессе сближения снаряда и 
цели. Эту взаимосвязь необходимо учитывать при проектировании 
радиовзрывателя. 
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РАДИОУПРАВЛЕНИЯ 


§ 9.1. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ПРОЕКТИРОВАНИЯ. 

ПРИНЦИПЫ СИСТЕМНОГО ПОДХОДА 

При всем многообразии систем радиоуправления, решаемых 
ими задач, принципов, положенных в основу их реализации, — на ма¬ 
териале предшествующих глав легко прослеживается общность под¬ 
хода к анализу и проектированию радиосистем или устройств, входя¬ 
щих в системы радиоуправления. Общность эта заключается в том, 
что любая радиосистема рассматривается как звено или подсистема 
контура следящего или корректирующего управления. При этом ока¬ 
зывается необходимым ввести некоторые новые показатели радиосис¬ 
темы, отражающие специфику работы в составе замкнутого контура — 
например, «коэффициент передачи радиозвена». 

Требования к обобщенным техническим параметрам радиосисте¬ 
мы — звена или подсистемы контура управления, таким как: даль¬ 
ность действия, точность, помехоустойчивость и т. д. — формулиру¬ 
ются на основе требований, предъявляемых к системе управления в це¬ 
лом. Так, в задаче управления атмосферным летательным аппардтом 
(снарядом) расчет параметров радиотехнических систем и устройств 
нужно проводить, учитывая аэродинамические характеристики снаря¬ 
да, маневренность цели, вид кинематического звена и пр. То же самое — 
и в системе управления космическим аппаратом: точность и помехо¬ 
устойчивость командных и траекторных систем определяются типом 
космического аппарата, видом его орбиты, допустимой величиной 
корректирующего импульса. 

Радиозвенья и подсистемы системы управления в свою очередь 
могут быть достаточно сложными радиосистемами. Составляющие их 
устройства (приемники, передатчики, антенны) должны быть спроек¬ 
тированы так, чтобы обеспечивались заданные обобщенные параметры 
радиосистемы, т. е. опять-таки, исходя из требований к системе радио¬ 
управления в целом. 

С другой стороны, сама система радиоуправления является звеном 
(подсистемой) некоторого более сложного комплекса. Так, система 
радиоуправления снарядом типа «Поверхность — Воздух» может вхо¬ 
дить в состав комплекса поста противовоздушной или противоракет¬ 
ной обороны (ПВО или ПРО) 152, 59], задачей которого является унич¬ 
тожение атакующих средств противника. 

Рассмотрим в качестве примера схему поста ПРО [52] (рис. 9.1). 
Успех выполнения главной задачи — уничтожение головной части 
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баллистической ракеты (БР) в значительной мере определяется тем, 
как далеко будет обнаружена цель и соответственно тем, сколько 
времени останется для организации ее перехвата. Задача дальнего 
обнаружения решается с помощью радиолокационной системы (РЛС) 
обнаружения, работающей совместно с электронно-вычислительной 
машиной (ЭВМ) обнаружения. Дальность обнаружения в рассматри¬ 
ваемом комплексе составляет величину порядка 1500—1600 км, а ин¬ 
тервал времени от момента обнаружения до перехвата цели равен 
5—6-и минутам. Задача дальнего обнаружения может решаться либо 



Рис. 9.1. Структура и схема работы поста системы ПРО. 

средствами поста самостоятельно, либо с использованием информации 
от системы раннего предупреждения [52]. После того, как в ЭВМ об¬ 
наружения принимается решение о наличии цели, производится грубое 
измерение координат цели — это необходимо для наведения РЛС 
опознавания. Данные с ЭВМ обнаружения поступают на РЛС опозна¬ 
вания и ЭВМ перехвата, представляющую собой «мозг» всей системы 
ПРО и выполняющую все основные вычислительные и логические 
операции по управлению комплексом. Задачей РЛС опознавания 
является выделение истинной цели — головной части БР па фоне 
ложных целей. Для этого РЛС опознавания снабжена аппаратурой 
скоростной обработки поступающей радиолокационной информации. 
Различение истинной цели на фоне ложных последовательно произ¬ 
водится по следующим признакам: 

а) по характеру вторичного излучения (по законам флюктуаций 
амплитуд отраженных сигналов) на больших дальностях, вне атмос¬ 
феры. 
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б) по характеру законов торможения целей (при входе в плотные 
слои атмосферы). 

в) по массам целей — для этого анализируются законы изменения 
кильватерных струй отдельных целей в плотных слоях атмосферы. 
Данные, полученные в РЛС опознавания, вместе с данными с ЭВМ 
обнаружения поступают в ЭВМ перехвата, где параметры обнару¬ 
женной и опознанной цели сравниваются с параметрами известных 
баллистических целей, записанных в блоке памяти ЭВМ перехвата. 
Если в результате сравнения принимается решение о том, что цель 
является головной частью БР, то данные о координатах цели посту¬ 
пают на РЛС сопровождения, которая производит точное измерение 
координат цели. 

По данным, полученным от РЛС сопровождения, в ЭВМ перехвата 
вычисляются параметры траектории антиракеты и наивыгоднейший 
момент старта. В системе управления антиракетой используется ко¬ 
мандный метод наведения. Функции счетно-решающего прибора 
в процессе наведения также выполняет ЭВМ перехвата. Измерения 
координат антиракеты и передача команд выполняются совмещенной 
радиосистемой управления антиракетой. 

Такцм образом, качество выполнения боевой задачи в целом опре¬ 
деляется тем, насколько хорошо выполняют отдельные подсистемы 
комплекса свои частные задачи. Требования к показателям системы 
радиоуправления (дальность действия, вероятность поражения 
и т. д.) должны формулироваться исходя из требований к комплексу 
в целом с учетом взаимодействия системы радиоуправления с другими 
подсистемами комплекса. 

Отдельные посты ПВО (ПРО) можно рассматривать как подсис¬ 
темы общей системы ПВО (ПРО) страны (континента). Примером такой 
системы может служить система ПВО [59], функции которой состоят в: 

а) сборе информации о воздушной обстановке на континенте и 
подступах к нему; 

б) сборе информации о боевой готовности средств ПВО; 

в) обработке информации о воздушной и наземной обстановке и 
ее отображении; 

г) выработке варианта перехвата. Здесь решается вопрос о том, 
какой из постов системы ПВО и какими средствами (истребители- 
перехватчики или зенитные управляемые ракеты) должен атаковать 
цель; 

д) наведении перехватчиков на цель. 

Для решения перечисленных задач эта и подобные ей системы 
должны включать в себя, кроме собственно боевых постов, посты даль¬ 
него обнаружения и предупреждения, центральный пункт управления, 
линии связи, многочисленные ЭВМ, обладающие достаточным быстро¬ 
действием и объемом памяти. Кроме того, подобные системы обыч¬ 
но строятся так, что в процессе анализа информации и принятия ре¬ 
шения может участвовать человек-оператор. Поэтому система должна 
включать в себя подсистемы отображения и устройства обмена инфор¬ 
мацией между машиной и оператором. В процессе работы система 
с помощью внешних линий связи обменивается информацией с рядом 
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военных и гражданских служб [87] — военными базами, службой 
погоды, центром управления воздушным движением и т. д. Техниче¬ 
ские характеристики каждого из звеньев системы определяют работо¬ 
способность системы в целом и должны выбираться так, чтобы система 
функционировала наилучшим образом. 

Таким образом, степень сложности систем возрастает по мере 
усложнения поставленной задачи, причем система каждой следующей 
(по сложности) ступени в качестве звеньев (подсистем) включает 
в себя системы предыдущей ступени. Такие системы называются 
иерархическими. 

Комплексы ПВО (или ПРО) являются характерным, но далеко 
не единственным примером подобного рода систем. В качестве допол¬ 
нительных примеров могут быть названы: комплекс управления кос¬ 
мическим аппаратом (рассмотренный в гл. 2), автоматические сложные 
телефонные системы, системы управления транспортом в большом 
городе или работой большой энергосистемы. Комплексы такого рода 
получили в литературе название «большие системы». 

Дать точное определение понятию «большая система» несколько 
затруднительно, однако разобранный нами пример комплекса ПРО 
дает достаточное представление о содержании этого понятия. Большая 
система предназначена для выполнения некоторой задачи и пред¬ 
ставляет собой совокупность многих подсистем, взаимодействующих 
между собой. Каждая подсистема, входящая в состав большой системы, 
выполняет свою частную задачу, причем тактическая задача в целом 
может быть выполнена лишь при решении всех частных задач* >. 

Для многих больших систем характерно наличие человека-опе- 
ратора, как одного из звеньев системы. 

Структурная сложность • больших систем — наличие большого 
числа функциональных связей, значительное количество входных 
переменных и внешних факторов, влияющих на качество работы сис¬ 
темы, создает особые трудности при проектировании такой системы. 
При этом «сложность» системы становится уже качественным явлением, 
требующим специального подхода, и проектирование большой системы 
не может быть сведено к проектированию большого числа систем мень¬ 
шего масштаба. Вопросы построения, разработки и эксплуатации боль¬ 
ших систем выделились в особое направление, получившее название 
системотехники или техники больших систем. 
Методы, разрабатываемые системотехникой, дают проектировщику 
возможность, объективно оценивая качество системы, выбрать наи¬ 
лучший (оптимальный) вариант ее построения. По решаемым задачам 
и используемым методам системотехника близка другому широко раз¬ 
вивающемуся в последнее время направлению — исследова¬ 
нию операций. Задача исследования операций — выбор наилуч¬ 
шего способа действия в некоторой определенной ситуации или наи¬ 
лучшего распределения имеющихся в распоряжении ресурсов. 

*> Сказанное не означает, что практически большая система полностью не 
выполняет задачу при отказе одной из подсистем; при проектировании системы 
всегда предусматривается некоторая структурная избыточность (резерв) на слу¬ 
чай аварийной ситуации. 

14 Зак. 191 
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Следует отметить, что системотехника как наука, находится в ста¬ 
дии формирования; не все ее понятия определены достаточно четко 
(что видно хотя бы на примере определения большой системы), ее 
методы не получили еще строгих формулировок, причем многие из 
них носят явно рецептурный характер и являются обобщением практи¬ 
ческого опыта проектирования, и, наконец, не всегда можно привести 
границы, отделяющие системотехнику от смежных наук. 

В системотехнике рассматриваются вопросы как собственно тех¬ 
нического проектирования, т. е. выбор структуры, параметров и т. д., 
так и вопросы организационной стороны проектирования — состав 
проектных групп, планирование эксперимента, отчетность и пр. 

В дальнейшем основное внимание уделяется технической стороне 
проектирования. 

О некоторых принципах системного подхода уже говорилось 
при рассмотрении примера комплекса (ПВО/ПРО). Кратко сформули¬ 
руем основные из них [5, 64, 65, 87]: 

1) Каждая система рассматривается как часть (подсистема) не¬ 
которой более общей системы. 

2) Характеристики подсистемы должны определяться требова¬ 
ниями, предъявляемыми к системе, стоящей на следующей более вы¬ 
сокой ступени иерархии. 

3) При проектировании подсистемы должно учитываться взаимо¬ 
действие ее с другими подсистемами, стоящими на той же ступени. 

В принципе, задачи, поставленные перед системой, могут быть ре¬ 
шены при различных сочетаниях характеристик подсистем, находя¬ 
щихся на низшей ступени, или при различном распределении частных 
задач между подсистемами. При решении этих вопросов также нужно 
исходить из требования наилучшего функционирования системы 
в целом. 

Приведенные положения могут показаться вполне очевидными. 
Действительно, основные принципы системного подхода и раньше 
интуитивно использовались многими проектировщиками. Однако бур¬ 
ное развитие систем’ (в самых различных областях человеческой дея¬ 
тельности) требует, чтобы эти принципы из интуитивных превратились 
в осознанные, дополнились некоторыми правилами, подкрепляющими 
интуицию инженера, дающими в его распоряжение точные методы, 
на основе которых можно провести объективное сравнение вариантов 
построения системы. К системному подходу на современном этапе как 
нельзя лучше подходят слова, высказанные некогда Лапласом (правда, 
по другому поводу): «Это здравый смысл плюс точность». 

Интенсивная разработка методов системного подхода первона¬ 
чально была обусловлена необходимостью проектировать и анализи¬ 
ровать «большие системы», однако оказалось, что знание этих прин¬ 
ципов необходимо любому инженеру, каким бы малым ни был масштаб 
системы, которую он должен разрабатывать. Необходимость этого 
вытекает из иерархического характера систем. Действительно, любая 
малая система является частью некоторой большей системы и харак¬ 
теристики первой в конечном счете определяют характеристики систе¬ 
мы на следующей ступени иерархии. С другой стороны, сама малая 
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система состоит из еще более элементарных систем, которые являются 
ее подсистемами и, следовательно, должны в совокупности обеспе¬ 
чивать заданные свойства целого. 

Сам процесс проектирования систем так же является иерархи¬ 
ческим. Сложность систем возросла настолько, что один человек— 
главный конструктор (или группа главного конструктора) не в со¬ 
стоянии определить требования ко всем подсистемам и устройствам, 
входящим в систему. Инженер, проектирующий подсистему, должен 
сам уметь определить требования к подсистеме и принять решение 
о том, какой вариант подсистем лучше всего удовлетворяет постав¬ 
ленным требованиям. Таким образом, все положения о проектирова¬ 
нии, которые излагаются далее, по сути могут быть отнесены к си¬ 
стеме, находящейся на любой ступени иерархии. 

Проектирование системы (на любой ступени иерархии) пред¬ 
ставляет собой выбор способа достижения 
цел и*>. Постановка тактической задачи сводится к формулировке 
цели, а проектирование (выбор) включает в себя сравнение возмож¬ 
ных вариантов достижения цели и принятие решения о действии в со¬ 
ответствии с одним из вариантов. 

Сам процесс проектирования может быть разбит на два последо¬ 
вательных (по времени) этапа. 

На первом этапе на основе анализа поставленной задачи изучения 
характеристик внешней среды и входных возмущений, действующих 
на систему, формулируются тактико-технические требования, кото¬ 
рым должна удовлетворять проектируемая система, и в самых общих 
чертах намечается структура системы, в принципе позволяющая ре¬ 
шить поставленную задачу. На этом этапе задачи системотехники по 
существу тождественны задачам теории исследования операций [5,22]. 

На втором этапе уточняется структура системы и производится 
выбор параметров подсистем, так чтобы система в целом удовлетворяла 
поставленным тактико-техническим требованиям. 

Иногда первый этап называют этапом внешнего, а второй — 
внутреннего проектирования [5], причем внутреннее проекти¬ 
рование системы, соответствующее определенной ступени иерархии, 
включает в себя внешнее проектирование систем, стоящих на более 
низкой ступени. Иерархическая система схематически может быть 
представлена так, как показано на рис. 9.2, где каждая система опре¬ 
деленной ступени (ранга) является определяющей для нескольких 
систем низшего ранга. Горизонтальные стрелки условно отображают 
взаимодействие подсистем одинакового ранга. На примере системы 
ПРО выделим одну из возможных ветвей иерархической системы: 
система ПРО континента (страны) — отдельный пост системы ПРО — 
система радиоуправления снарядом — командная радиолиния — при- 


*> Термин «дель» здесь употребляется в широком смысле и означает желае¬ 
мый результат, к достижению которого мы стремимся в своей деятельности (ранее 
этот термин использовался нами в узком смысле — для обозначения объекта по¬ 
ражения или объекта, который должен быть обнаружен РЛС). В дальнейшем 
везде, где употребление этого термина в контексте не будет приводить к двусмы¬ 
сленному толкованию, будем употреблять его без специального пояснения. 

14* 
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емник командной радиолинии. Эту ветвь при желании можно продол¬ 
жить и вверх и вниз по ступеням иерархической лестницы: с одной 
стороны — сама система ПВО является частью системы вооружения, 
с другой стороны — приемник включает в себя ряд блоков (гетеродин, 
УПЧ и т. д.)\ Еще раз подчеркнем, что вид и характеристики системы 
низшего ранга определяются только после того, как выбрана структура 
системы более высокого ранга. Так, если в системе радиоуправления 
выбран не командный способ управления, а какой-то другой, то ко¬ 
мандная радиолиния, конечно, не будет подсистемой системы управ¬ 
ления. 
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иерархии 


Си с тема 
/*• зо ранга 
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иерархической системы 
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Рис. 9.2. Структура иерархической системы. 


Назовем некоторые из возможных вариантов, среди которых про¬ 
изводится выбор при проектировании систем различных рангов. 

1) Производить дальнее обнаружение с помощью специальных 
пунктов дальнего обнаружения, удаленных от обороняемого объекта 
или осуществлять его средствами поста ПВО? 

2) Какой способ управления выбрать? 

3) Если командный способ управления выбран, то какой вид 
модуляции использовать в командной линии, какой способ разделения 
каналов применить? 

4) Какой вариант построения бортового приемника предпочти¬ 
тельнее: высокостабильный гетеродин и узкополосный УПЧ или широ¬ 
кополосный УПЧ, но гетеродин с пониженными требованиями к ста¬ 
бильности? 

Перечисленные вопросы выбора возможных вариантов соответ¬ 
ствуют этапу внутреннего проектирования систем (разных рангов), 
когда общие требования к системе определены. Приведем пример 
выбора, соответствующего этапу внешнего проектирования системы. 
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Как лучше обеспечить заданную дальность действия командной радио¬ 
линии: увеличением мощности передатчика, повышением чувствитель¬ 
ности приемника или сужением диаграммы направленности антенны? 
Пример иллюстрирует высказанную ранее мысль о том, что одинаковые 
параметры системы высшего ранга могут обеспечиваться при различном 
сочетании характеристик подсистем низшего ранга. 

Все приведенные примеры являются максимально упрощенными, 
отделенными от многих других сопутствующих вопросов, однако даже 
этот краткий перечень наглядно характеризует степень сложности 
проблемы проектирования. 


§ 9.2. КРИТЕРИИ ЭФФЕКТИВНОСТИ СИСТЕМ 


В предыдущем параграфе показано, что задача проектирования 
сводится к выбору одного из многих возможных вариантов достижения 
цели. При этом, конечно, предпочтение отдается лучшему варианту. 
Следовательно, необходимо располагать признаком (критерием), по 
которому отдельные вариа?іты систем могут сравниваться. Выработка 
критерия качества работы или эффективности системы является пер¬ 
вым шагом в процессе проектирования и производится на основе ана¬ 
лиза поставленной задачи. В качестве критерия выбирается такой по¬ 
казатель системы, который позволяет численно характеризовать сте¬ 
пень достижения цели, сформулированной словесно при постановке 
тактической задачи, причем для лучшей системы величина критерия 
должна быть максимальной (или минимальной). 

Например, для комплекса ПВО словесная формулировка цели — 
предотвратить разрушение обороняемого объекта, иначе говоря, избе¬ 
жать ущерба, который может быть причинен разрушением. В то же 
время построение системы защиты потребует определенных затрат. 
Наиболее эффективной можно считать ту систему защиты, при исполь¬ 
зовании которой величина предотвращенного ущерба максимальна 
при заданных затратах на создание и эксплуатацию системы. Следо¬ 
вательно, согласно [22] в качестве критерия эффективности может быть 
использовано отношение 



Здесь С 0 — стоимость обороняемого объекта, который мог быть ра ЗРУ- 
шен противником, если бы не применялась система защиты (величина 
ущерба, предотвращенного применением системы защиты), а Ц 0 —,об- 
щая стоимость системы защиты. 

Аналогично для оценки эффективности оружия, предназначен¬ 
ного для атаки, можно использовать отношение общего ущерба У л, 
причиняемого противнику, к общей стоимости этого оружия 



(9.2.2) 


Значения величин, входящих в соотношения (9.2.1), (9.2.2), могут 
быть выражены в денежном исчислении [22]. 
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Таким образом, используя при проектировании критерии (9.2.1) 
и (9.2.2), мы стремимся выбрать вариант, обеспечивающий максималь¬ 
ные значения Э 0 , Эл, причем очевидно, что для любой правильно спро¬ 
ектированной системы должно выполняться условие: Э 0 , 5г>1. 

Следует отметить, что простота формул (9.2.1), (9.2.2) обманчива. 
Величины До, Да, Уз, С 0 , входящие в эти формулы, представляют 
собой сложные понятия, и количественное определение их всегда свя¬ 
зано с рядом упрощающих допущений. Так, например, при оценке 
значений Д 0 и Дз должны быть учтены прямые расходы на выполнение 
боевой задачи, расходы на производство оружия, его хранение, экс¬ 
плуатацию, расходы по обслуживающим тыловым организациям, 
наконец, боевые потери и т. д. С другой стороны, критерии вида (9.2.1) 
и (9.2.2) не являются универсальными. Так, ими не учитывается, на¬ 
пример, время, необходимое для разработки системы, что в ряде 
случаев оказывается весьма существенным. Необходимость учета таких 
факторов, как, например, потери в личном составе или наносимый 
моральный ущерб, делает в ряде случаев необоснованным выражение 
стоимостей До, Да, С 0 , Уз только в денежном исчислении, как это 
принято в [22], и создает дополнительные трудности в построении 
критерия. 

Для систем невоенного применения критерии (9.2.1), (9.2.2) прин¬ 
ципиально не могут быть использованы и должны быть заменены дру¬ 
гими, согласующимися с содержанием тактической задачи. Например, 
при проектировании комплекса, предназначенного для научного ис¬ 
следования космического пространства, где задачей является полу¬ 
чение возможно большего количества информации, по аналогии 
с приведенными выше рассуждениями, в качестве критерия можно 
принять, например, величину 



где И к — количество информации, полученное за время работы ком¬ 
плекса; Д к — стоимость комплекса. 

В данном случае критерий эффективности является размерной ве¬ 
личиной с размерностью бит!руб. Недостатком такого простейшего кри- 
критерня является то, что он не учитывает ценность информации 
различного вида и может использоваться лишь для сравнения одно¬ 
типных систем. 

Критерии вида (9.2.1) — (9.2.3) могут дополняться некоторыми 
ограничениями, вытекающими из существа задачи, суживающими об¬ 
ласть возможных систем, среди которых может производиться выбор. 
Скажем, невозможность по тем или иным причинам создать аэродром 
для истребителей-перехватчиков заставляет сразу же отбросить такой 
вариант защиты объекта. Часто ограничения накладываются на общую 
стоимость комплекса. При этом в качестве критерия оптимальности 
целесообразно использовать требования 

Зо = С 0 = тах при Д 0 <Д 0 д ош (9.2.1а) 

Эх = Уі = тах при ДзСДхд оп , (9.2.2а) 
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Зк = Я к = шах при Ц я С Ц к доп , (9.2.3а) 

где Д одоп> Ди доп» Як доп—допустимые значения стоимостей комп¬ 
лексов . 

В каждом отдельном случае применения данной системы (в каж¬ 
дой отдельной операции) величины Ц 0 , Ц%, Ц к , Ух, С 0 , # к , входя¬ 
щие в формулы (9.2.1) — (9.2.3), различны из-за случайных отклоне¬ 
ний. Так, объект нападения противника может быть поражен первым 
снарядом, вторым, десятым и т. д. С другой стороны, неуничтожение 
определенного количества боевых средств противника может привести 
к той или иной величине нанесенного ущерба. Вообще эффективность 
систем военного назначения в значительной мере будет определяться 
действиями противника—тактикой проведения операции и совокуп¬ 
ностью средств, применяемых в процессе ее выполнения [7]. Поэтому 
критерии эффективности должны рассматриваться в вероятностном 
смысле. При этом необходимо считать, что имеется совокупность 
(ансамбль) систем и соответствующих операций, так что полученные 
результаты статистически справедливы на этом ансамбле, а не в каж¬ 
дом отдельном испытании. Все последующие рассуждения справедливы 
в пределах подобного предположения. 

При статистическом подходе к критериям возможны два основ¬ 
ных метода. При одном из них величины Э 0 , Э%, З к , Зо, Зх, Зк рас¬ 
сматриваются как математические ожидания по ансамблю соответст¬ 
вующих случайных величин, так что обеспечивается максимальная 
средняя эффективность при использовании систем данного класса. 
Заметим, что при этом возможны случаи, когда система будет ра¬ 
ботать очень неэффективно, но вероятность этих случаев достаточно 
мала. Другой метод — так называемый максиминный, заключается 
в том, что обеспечивается максимум критерия эффективности в самом 
неблагоприятном случае (т. е. выбором системы максимизируется ми¬ 
нимальное значение величины 3). При этом во всех остальных слу¬ 
чаях будет обеспечена, по крайней мере, не меньшая эффективность. 
Такой подход наиболее применим к тем задачам, в которых необходимо 
учитывать активное противодействие противника. 

Структура выражений (9.2.1) — (9.2.3) является типичной для 
критериев эффективности в том смысле, что критерий всегда устанав¬ 
ливает количественную связь между параметрами, показывающими, 
насколько хорошо система выполняет поставленную задачу (эти пара¬ 
метры могут быть названы параметрами «выигрыша» или «полезности» 
данного варианта системы), и параметрами, характеризующими сте¬ 
пень сложности системы, величину затрат на систему (эти параметры 
можно назвать ресурсами системы). Понятие «ресурсы» 
включает в себя имеющиеся в распоряжении материальные средства, 
людские резервы, технические возможности систем, продолжитель¬ 
ность интервала времени, отводимого на создание системы, и т. д. 

В примерах критериев (9.2.1) — (9.2.3) ресурсы — это величины 
Ц о, Дх, Цк, а параметры полезности — С 0 , У 2 , # к . 

Критерии (9.2.1) — (9.2.3), (9.2.1 а) — (9.2.3 а) являются про¬ 
стейшими. В них учитываются лишь один параметр полезности и один 
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вид ресурсов. На практике часто приходится сравнивать системы и 
осуществлять выбор с учетом нескольких разнородных требований. 
Например, применительно к системе передачи информации может 
одновременно требоваться увеличение дальности действия и умень¬ 
шение вероятности ошибки в передаваемом сообщении. От системы за¬ 
щиты может потребоваться уменьшение не только величины предот¬ 
вращенного ущерба, но и глубины проникновения противника на обо¬ 
роняемою территорию, а требование ограничения стоимости, например, 
может дополняться требованием увеличения срока службы аппаратуры 
ит. д. В общем случае система не может быть оптимальна одновременно 
по всем критериям, и перед проектировщиком встает задача выбора ком¬ 
промиссного варианта. К решению этой задачи можно подойти по- 
разному. Так, можно попытаться объединить различные простые кри¬ 
терии в общем сложном критерии и затем использовать его для проек¬ 
тирования системы. В частном случае сложный критерий может пред¬ 
ставлять собой сумму нескольких простых критериев, взятых с опре¬ 
деленными весами 

•^обобщ = а і + а 2 *^2 + ••• + а п‘Э/і> (9.2.4) 

где 3 0б0бщ — обобщенный критерий эффективности; Э ъ ..., Э п — 
простые критерии эффективности; а ъ ..., а п — веса, учитывающие 
относительную важность отдельных простых критериев*). 

Поскольку простые критерии могут быть размерными, соответ¬ 
ствующие им весовые коэффициенты также должны быть размерными, 
причем их размерность должна быть выбрана так, чтобы сумма, стоя¬ 
щая в правой части (9.2.4), имела смысл. Так, для системы передачи 
информации, в качестве двух простых критериев можно взять уже ис¬ 
пользованный критерий стоимости одного бита информации (9.2.3) и 
скорость передачи информации: 

Я = ѵ[— 1- (9.2.5) 

Т I , час] 

При этом (9.2.4) конкретизируется следующим образом: 

* э обобщ= 5 к + а 2 [-^г1^- (9.2.6) 

РУѵ ^ 

Очень часто на практике критериями типа (9.2.4) заменяют критерии 
эффективности типа (9.2.1) — (9.2.3). При проектировании системы 
(особенно на начальных этапах) трудно даже приблизительно оце¬ 
нить, как повлияет на общую стоимость системы ее надежность, время, 
затраченное на разработку, сложность в эксплуатации и т. д. Поэтому 
такие трудно оцениваемые факторы удобнее учесть в виде дополнитель¬ 
ных простых критериев, а в стоимость системы включить те затраты, 
которые легче поддаются учету (стоимость материалов, производства 
и т. д.). Однако, по сути дела, в таком подходе к построению критерия 
трудности не исчезают, а переносятся на выбор коэффициента ибо 

*> Один из коэффициентов, скажем а и всегда может быть взят равным еди¬ 
нице. 
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правильно выбрать а г — это значит привести к сопоставимым значе¬ 
ниям отдельные частные требования. 

Другая возможность построения компромиссного варианта заклю¬ 
чается в поочередной оптимизации системы по отдельным частным 
критериям. Сначала находится система, оптимальная по одному (важ¬ 
нейшему с точки зрения проектировщика) критерию. Затем среди си¬ 
стем, близких к оптимальной, по этому критерию ищется система, 
наилучшая по другому критерию, при этом допускается, что проигрыш 
этой системы по сравнению с оптимальной по первому критерию не 
больше заданной величины; после этого таким же образом произво¬ 
дится оптимизация по третьему критерию (с ограничением проигрыша 
по первому и второму критериям) и т. д. В результате получается сис¬ 
тема, в некотором смысле близкая к оптимальной. Трудность, прису¬ 
щая методу, использующему сложный критерий, по существу, остается 
и здесь, поскольку не определено, какой проигрыш можно допустить 
при оптимизации по тому или иному критерию, иначе говоря, какова 
степень важности того или иного требования к системе. Далее, 
если критерий выбран, требуется известная осторожность при практи¬ 
ческом его использовании. Например, при использовании критериев 
типа (9.2.1) — (9.2.3) может оказаться, что величина эффективности 
не стремится к нулю при уменьшении знаменателя, так что системы 
с нулевой стоимостью (т. е. системы, которых вообще нет) формально 
будут эффективны. 

Очевидно, что при пользовании критериями (9.2.1) — (9.2.3) 
надо наложить дополнительные ограничения на минимальную вели¬ 
чину полезного эффекта (С 0 >С ОМЕН , ^ 2 >^ 2 МИШ # к ># кшш ). 
Трудности, возникающие при построении критерия, объективно свя¬ 
заны с тем, что процесс построения критерия, являющийся первым 
шагом к формализации задачи проектирования, сам по себе не может 
быть формализован, он обязательно требует нетривиального творче¬ 
ского подхода исследователя. Как замечают авторы [22], «никакие 
формулы, положения или правила не приведут к правильным резуль¬ 
татам, если у исследователя отсутствует здравый смысл». 

Чтобы продемонстрировать трудности практического выбора кри¬ 
терия, приведем пример, когда критерий эффективности был выбран 
неправильно [67]. Во время второй мировой войны для обороны тор¬ 
говых судов английского флота от атак немецкой авиации на судах 
были установлены зенитные орудия. Для оценки эффективности затрат 
по установке и обслуживанию был произведен анализ количества сби¬ 
тых самолетов. Оказалось, что самолеты сбиваются лишь в 4% 
атак, что послужило основанием для вывода о неэффективности затрат. 
На основании изложенного выше можно видеть, что критерий в дан¬ 
ном случае был выбран неправильно: ведь для оборонительного ору¬ 
жия затраты на него должны сравниваться не со стоимостью поражен¬ 
ных атакующих средств противника, а с величиной предотвращенного 
ущерба. Действительно, при дальнейшем анализе было установлено, 
что хотя самолеты сбиваются и редко, однако точность бомбометания 
значительно снижается. До установки пушек поражалось 25% ата¬ 
кованных судов, после установки — только 10%, следовательно, во- 
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сюѵжение судов зенитными орудиями было достаточно эсЬсЬективной 
мерой защиты. 

Хотя выбор критерия и не может быть формализован, можно сфор¬ 
мулировать основные требования, которым должен удовлетворять 
любой критерий [5]. Критерий должен отражать, в какой мере данная 
система позволяет достичь поставленной цели. То,что это требование 
не тривиально, как может показаться, достаточно хорошо иллюстри¬ 
руется приведенным выше примером. Критерий должен быть количест¬ 
венным для того, чтобы сравнение систем было объективным. Кроме 
того, желательно, чтобы критерий допускал достаточно простую 
физическую трактовку. Поскольку при выборе критерия неизбежен 
статистический подход, критерий должен быть статистически устой¬ 
чивым. В простейшем случае это означает, что он должен иметь срав¬ 
нительно малый разброс относительно среднего. 

Хотя выше говорилось, в основном, о критериях эффективности 
«больших» систем, решающих достаточно сложные задачи, все сказан¬ 
ное можно отнести и к системам низшего ранга. Все основные требо¬ 
вания к критериям здесь остаются теми же. Кроме того, к критериям 
подсистем (систем низшего ранга) предъявляется дополнительное тре¬ 
бование, а именно: они должны быть согласованы с критерием системы 
более высокого ранга. Иначе говоря, более эффективной должна счи¬ 
таться та подсистема (среди других возможных), которая дает возмож¬ 
ность обеспечить большую эффективность системы в целом. Критерии, 
как и системы, образуют иерархию. Именно на это необходимо обра¬ 
щать особое внимание проектировщику подсистем и устройств. Со¬ 
вершенноочевидно, например, что требования к приемнику командной 
радиолинии в системе управления снарядом и к приемнику в системе 
космических траекторных измерений совершенно различны, а следо¬ 
вательно, различными должны быть и технические принципы, поло¬ 
женные в основу их проектирования. 

§ 9.3. МОДЕЛИ СИСТЕМ 

При оценке эффективности действующей сис¬ 
темы (как в рассмотренном в предыдущем параграфе примере защиты 
судов от бомбардировщиков) после того, как выбран соответствующий 
критерий, дело обстоит сравнительно просто. Необходимо произвести 
сбор данных о работе системы (получить выборку) и затем, пользуясь 
статистическими методами, обработать эту выборку. Иначе обстоит 
дело при оценке эффективности системы, которая только еще проекти¬ 
руется. Здесь необходимо на основе имеющихся данных о работе уже 
существующих систем сделать некоторые предположения о характе¬ 
ристиках проектируемой системы, в чем-то отличной от существующих, 
то есть построить модель проектируемой системы. 

Понятие модели системы [5, 65, 66] можно определить 
как приближенное, упрощенное, идеализированное представление не¬ 
которой конкретной ситуации и действия определенной системы в этой 
ситуации. При этом подразумевается отражение основных за¬ 
кономерностей функционирования системы и существенных 
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связей между отдельными подсистемами, составляющими ее, в форме, 
пригодной для исследования математическими методами*). 

Примером математической модели является, например, представ¬ 
ление системы управления снарядом в виде линейного замкнутого 
контура автоматического регулирования, к соответствующим точкам 


которого приложены полезные и мешающие воздействия. 

Построение математической модели обязательно в любой отрасли 
знания, применяющей количественные методы исследования. Дей¬ 
ствительно, исследованию поддается не само по себе некоторое явление 
(или процесс), а его упрощенное отображение, в котором подчерки¬ 
ваются существенные (в данном рассмотрении) стороны явления. Во 


многих сравнительно простых задачах, решаемых в рамках хорошо 
разработанной теории (например, в задаче исследования некоторой 
электрической схемы, где модель — это соединение сосредоточенных 
индуктивностей, сопротивлений и т. д.), процесс построения модели 
в достаточной мере формализован так, что обычно используется стан¬ 
дартная модель. При проектировании системы построение математи¬ 
ческой модели всегда представляет собой самостоятельный этап проек¬ 
тирования, сопряженный с преодолением значительных трудностей, 
тем больших, чем выше ранг проектируемой системы. Суть этих труд¬ 
ностей так же, как и при выборе критерия, заключается в том, что 
процесс создания модели практически не поддается формализации и 
требует творческого подхода. Выбор модели [65, 66] представляет собой 
компромисс между сложностью реального явления и простотой его опи¬ 
сания. Иначе говоря, модель должна быть достаточно простой, чтобы 
поддаваться исследованию, но в то же время отражать существо задачи, 
чтобы полученные с ее помощью результаты имели практическую цен¬ 
ность. Выбор критерия и построение модели тесно взаимосвязаны и 
определяются поставленной целью. Трудно сказать заранее, какие из 
свойств системы являются наиболее существенными и какие допуще¬ 
ния необходимо принять при построении модели в каждом конкретном 
случае. Основное требование к модели, как и основное требование 
к критерию, выглядит почти тривиально, но достаточно сложно по 
сути — модель должна обеспечивать возможность расчета эффектив¬ 
ности на основе выбранного критерия, иначе говоря, она должна уста¬ 
навливать связь между характеристиками системы, параметрами внеш¬ 
них воздействий и величинами, входящими в математическое выраже¬ 
ние критерия. 

Степень сложности модели зависит, во-первых, от количества 
априорных сведений, которыми мы располагаем, и, во-вторых, от 


*> В технике термин «модель» имеет, кроме названного, еще одно значение. 
Моделью называют также конкретные физические устройства, или вычислитель¬ 
ную машину (аналоговую или цифровую), работа которых описывается теми же 
математическими зависимостями, что и работа реальной системы (в рамках при¬ 
нятой математической модели). Построение таких устройств и экспериментальное 
исследование их работы (т. е. по сути машинное решение уравнений, соответст¬ 
вующих математической модели) называется моделированием (см. § 9.7). 

Поэтому там, где это необходимо, для обозначения модели в смысле вве¬ 
денного определения мы будем использовать термин «математическая модель». 
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того, что именно мы хотим получить от исследования данной модели, 
какую точность результатов нам необходимо обеспечить. Так, напри¬ 
мер, во второй главе данной книги при изучении типов и основных 
параметров орбит спутников использовалась грубая модель, в которой 
движение спутников рассматривалось в рамках задачи двух тел. При 
этом космический аппарат и планета представлялись просто мате¬ 
риальными точками. Полученные в результате кепплеровские решения 
дают возможность исследовать главные закономерности движения 
спутника. Однако если нас интересуют отклонения орбиты, связан¬ 
ные, например, с несферичностью Земли, мы должны соответственно 
усложнить первоначальную модель. 

При проектировании систем характерно именно такое постепен¬ 
ное усложнение модели. Модели так же, как и критерии, образуют 
иерархию. По мере того, как прорабатываются системы низшего 
ранга, модель системы в целом становится все более подробной. На 
первом этапе проектирования используется очень грубая модель — 
вводятся лишь основные соотношения, описывающие поведение сис¬ 
темы в целом в зависимости от заданных внешних условий. При этом 
обычно анализируется несколько вариантов, соответствующих раз¬ 
личным внешним условиям. Вклад отдельных подсистем в общую эф¬ 
фективность системы на этом этапе еще не рассматривается. Грубость 
модели обусловлена тем, что система еще не создана и предположения 
о характере ее работы весьма приблизительны. Используя модель, 
можно произвести в первом приближении расчет эффективности, при¬ 
чем, конечно, оценка (как и сама модель) будет грубой. Пользуясь 
этой оценкой, можно принять решение о том, разрабатывать дальше эту 
систему или нет. Следует отметить, что здесь необходимо проявить 
максимальную осторожность, именно из-за грубости первоначальной 
оценки. Если используется обобщенный критерий типа (9.2.4), то для 
определения каждого частного показателя, входящего в правую часть 
(9.2.4), строится отдельная модель. 

На первом этапе обычно не удается выбрать единственный вариант 
построения системы. Несколько вариантов, эффективности которых 
на первом этапе оказались приблизительно одинаковыми, подвер¬ 
гаются дальнейшей проработке. 

Следующий шаг — представление общих характеристик системы 
через характеристики подсистем, ее составляющих. При этом каждая 
подсистема еще не конкретизируется, но здесь удается выявить, как 
отдельные подсистемы влияют на эффективность комплекса. Этот шаг, 
как говорилось выше, обычно требует перехода от первоначального 
общего критерия к частному критерию или совокупности частных 
критериев, позволяющих оценить качество работы данной подсистемы 
в составе комплекса. После того, как проведен анализ на втором шаге, 
необходимо вернуться к первоначально построенной модели системы 
и, уточнив ее, вычислить значение эффективности в следующем приб¬ 
лижении. Это дает возможность сократить число вариантов в дальней¬ 
шей проработке. Такое «возвращение» к первоначальной модели и пере¬ 
расчет эффективности является важным на всех этапах проектиро¬ 
вания. Именно такой, последовательный, постепенно уточняющийся 
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расчет дает возможность получить достаточно обоснованные данные 


о ха 


актеристиках проектируемой (еще не созданной) системы. 
Возможность уточнения первоначально определенного значения 
эффективности по мере более подробной проработки большой системы 


в конечном счете связана с тем, что на каждом следующем шаге мы 
имеем дело со все более «стандартными» системами. Так, если на первом 
шаге для оценки эффективности проектируемого комплекса можно 



і + 1-я ступень 
иерархии 


Рис. 9.3. Схема основных этапов проектирования. 


строить лишь очень приблизительные аналогии с существующими, 
то на втором шаге, где в рассмотрение вводятся отдельные подсистемы, 
такие как РЛС, ЭВМ и т. д., построить аналогии значительно легче, 
причем они будут ближе к истине. На последующем шаге этот процесс 
продолжается, чем и обеспечивается сходимость последовательных 
приближений оценки э • тивности. 

Описанный выше процесс оценки эффективности может быть схе¬ 
матически изображен так, как это показано на рис. 9.3. Заметим, что 
все сказанное остается справедливым независимо от того, с какой 
ступени иерархии начинается рассмотрение. 

По способу математического описания системы (по используе¬ 
мому математическому аппарату) модели могут быть разбиты на два 

429 








типа — жесткие (или детерминированные) и ве¬ 
роятностные. Модель последнего типа предполагает задание 
вероятностной связи между свойствами системы и поведением ее в дан¬ 
ной ситуации. Например, задается вероятность поражения цели или 
распределение вероятностей количества боевых единиц, необходимых 
для проведения операции и т. д. В жесткой модели поведение системы 
однозначно связано с ее характеристиками и заданными внешними ус¬ 
ловиями. Случай исследования траектории космического аппарата 
в рамках задачи двух тел дает пример детерминированной модели. 
При использовании жесткой модели применительно к системам воору¬ 
жения может быть принято, например, что количество уничтоженных 
в единицу времени боевых единиц противника пропорционально числу 
защитных средств, находящихся в зоне боя в данный момент. 

На основе подобного предположения можно составить разност¬ 
ное (или при некоторых дополнительных упрощающих предположе¬ 
ниях дифференциальное) уравнение операции, описывающее зависи¬ 
мость числа боевых средств противоборствующих сторон от времени 
в течение боя. Соотношения такого рода носят название уравнений 
Ланчестера [22]. Детерминированная модель оказывается часто более 
удобной из-за простоты ее исследования, но результаты, которые 
получаются при использовании такой модели, надо рассматривать 
как ожидаемые, средние по множеству операций и систем. Практи¬ 
ческое применение этих результатов возможно лишь тогда, когда 
величина случайного разброса мала по сравнению с математическим 
ожиданием или мала по сравнению с ошибками, допускаемыми при 
вычислениях [67]. Так, дифференциальные уравнения Ланчестера 
дают удовлетворительные результаты для начальной фазы боя, когда 
число боевых единиц, участвующих в операции, велико, и приводят 
к значительным погрешностям для его окончания, когда значительная 
часть средств уничтожена [67]. 

Для пояснения процесса определения эффективности системы на 
первом этапе проектирования (без уточнения на следующих этапах) 
воспользуемся упрощенным примером, заимствованным из [5], ин¬ 
терпретируя его в соответствии с приведенными выше рассуждениями. 
Снова обратимся к задаче защиты объекта от атакующих средств про¬ 
тивника. Допустим, что требуется сравнить по эффективности два 
варианта системы управления снарядом — вариант системы самонаве¬ 
дения и вариант командного управления. В качестве критерия при¬ 
мем условие (9.2.1), причем будем понимать его «в среднем» (стр. 423). 

При достаточно малых (по сравнению со средними значениями 

С 0 и До) среднеквадратических уклонениях величин С 0 и Ц 0 — 
а это соответствует условию статистической устойчивости критерия 
(стр. 426) — среднее значение величины Э 0 будет приблизительно 
равно 



где черта сверху означает статистическое усреднение. 
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Предположим, что по имеющимся данным о разработке аналогич¬ 
ных систем (строго говоря, на основании модели стоимости) определены 

средние стоимости системы самонаведения Д ос и командного управле¬ 
ния Цок, причем предполагается, что Ц ок > Ц ос . Теперь требуется 
найти математическую связь между вариантами построения системы 
управления (точнее, характеристиками того или иного варианта) 

с величинами С ос . С ок (соответствующими каждому варианту), т. е. 
построить модель действия систем в данной операции. Сделать это сразу 

трудно, поэтому сначала установим связь величин С 0 с числом унич¬ 
тоженных целей противника, а затем последние свяжем с характери¬ 
стиками системы управления. 

Предположим, что на основании анализа предшествующих опе¬ 
раций можно принять, что наносимый ущерб линейно зависит от об¬ 
щего количества боевых единиц противника т*>. 

Тогда предотвращенный ущерб будет пропорционален числу унич¬ 
тоженных боевых единиц е у 



где к — коэффициент пропорциональности, зависящий от характе¬ 
ристик обороняемого объекта и используемого противником оружия. 

Обозначим среднее количество уничтоженных боевых средств 
при использовании системы самонаведения Е с , а при использовании 

системы командного управления Е к ; тогда искомые величины С ос и 

С ок могут быть записаны в виде 



(9.3.3 а) 



(9.3.3 6) 


где Е' с =Е с /т, Ек = Е к /т — нормированные величины. 

Заметим, что выражение (9.3.2) соответствует детерминированной 
модели — входные величины т, е у связаны жесткой функциональной 
зависимостью с выходной величиной С 0 . Теперь требуется найти зави¬ 
симость числа уничтоженных целей от характеристик системы управ¬ 
ления. Воспользуемся вероятностной моделью. Пусть вероятность по¬ 
ражения одиночной цели одним снарядом р, а число снарядов, ис¬ 
пользуемых в каждой операции, — п. В варианте самонаведения каж¬ 
дый снаряд «сам выбирает» цель из группы целей, причем выбор проис¬ 
ходит случайно. 

Последнее предположение можно связать с тем, что в момент 
старта снарядов группа целей находится за пределами разрешения 
головки самонаведения и воспринимается как одна цель. При умень¬ 
шении расстояния между снарядами и группой осуществляется наведе- 


*> Это предположение, конечно, не всегда справедливо (например, в случае 
использования противником ядерного оружия), но мы не будем останавливаться 
на более подробном его обсуждении. 
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ние на одну из целей, входящих в группу. В этом случае налицо нера¬ 
циональное использование имеющихся снарядов, ибо несколько 
снарядов могут выбрать одну и ту же цель. 

При использовании командного управления РЛС сопровождения 
цели пункт управления может производить разрешение группы целей, 
так что каждый снаряд наводится на определенную цель. Здесь ис¬ 
пользование снарядов более рационально, но создание системы команд¬ 
ного управления требует дополнительных затрат. 

Теперь, используя модели работы систем, необходимо найти ве¬ 
личины Е к и Е с . Вероятность поражения і - й цели при командном 
управлении (на основании известных правил теории вероятностей 
{68]) может быть записана в виде 

р. к =1-(1-р)Щт (9.3.4) 

Здесь величина п/т равна среднему количеству снарядов, приходя¬ 
щемуся на одну цель. 

Из (9.3.4) имеем 


Е к = т Рік = т[1~(\ — р) п і т ]. (9.3.5) 

Для определения величины Е с заметим, что вероятность выбора і - й 
цели /-м снарядом равна 1/т (здесь для простоты пренебрегаем ве¬ 
роятностью незахвата цели), а вероятность уничтожения этой цели 
данным снарядом равна р/т. Вероятность, что она не будет уничтожена 
этим снарядом, равна (1 — р/т), а вероятность, что она не будет унич¬ 
тожена всеми снарядами, равна (1 — р/т) п . Следовательно, вероят¬ 
ность того, что і - я цель будет уничтожена, равна 


откуда 



(9.3.6) 


(9.3.7) 


Используя нормированные величины, получим: 



Ек—— — [1—(1 — р) п І т \. 
т 


(9.3.8) 

(9.3.9) 


По формулам (9.3.8) и (9.3.9) для различных значений тип 
(которые выбираются на основе изучения предшествующих операций) 
могут быть построены графики Ес и Е к в зависимости от р. Для част¬ 
ного случая т — п = 30 приведен график на рис. 9.4. Видно, что при 
вероятностях поражения, близких к единице, вариант командного 
управления позволяет увеличить среднее число уничтоженных средств 
противника примерно на 25%. При меньших р разность Е' к — Ес умень¬ 
шается и при р —0 стремится к нулю. На практике необходимо про- 
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водить анализ совокупности подобных зависимостей для различных до¬ 
пустимых тип. 

Теперь можно вычислить по формулам (9.3.1—9.3.3) величины 
эффективностей каждого из вариантов. Если окажется, что 



то затраты на создание командной системы управления оправданы, 
в противном случае эти затраты не оправданы. Заметим, однако, что 
два сравниваемых варианта не исчерпывают всех возможностей так, на¬ 
пример, вместо создания системы командного управления имеющиеся 


средства можно использовать просто для уве¬ 
личения числа снарядов, оставив метод само¬ 
наведения. Тогда нужно будет сравнивать ве¬ 
личины Ек (9.3.9) с величиной 

Е" с = 1— (і — -М"\ (9.3.6а) 

V т I 

причем п г ~> п. 

Другим возможным вариантом является 
усовершенствование аппаратуры снаряда с 
тем, чтобы повысить вероятность поражения 
р при том же методе самонаведения. Для ана¬ 
лиза этого варианта также можно воспользо¬ 
ваться графиком типа изображенного на 
рис. 9.4. Из рассмотрения этого графика 



Рис. 9.4. Зависимость 
среднего числа уничто¬ 
женных средств против¬ 
ника от вероятности по¬ 
ражения цели для двух 
способов управления. 


видно, что для приведенного частного слу¬ 
чая увеличение вероятности поражения (при условии одинаковых 
затрат) лрактически имеет смысл лишь в том случае, когда первона¬ 
чальное значение р невелико (меньше р кр «0,72). Действительно, 
если первоначальное значение вероятности поражения р 0 <с р кр 
(при этом Ек — Ек 0 и Е'с = Ес 0 , рис. 9.4), то увеличение вероятности 
поражения до величины может обеспечить увеличение Е’ с до 
величины Ес = Е' с \. При первоначальной вероятности р — р кр 
значение Ек равно максимально возможному значению Ес, так что 
дальнейшее увеличение величины р при самонаведении не может быть 
более эффективным, чем применение командного управления. 

Сравнение величин эффективности различных вариантов дает 
возможность принять решение о разработке одного из них. Если на 
первом шаге оказалось, что два (или больше) варианта обладают приб¬ 
лизительно одинаковой эффективностью, то, как говорилось ранее, 
необходимо сделать следующий шаг, к проработке всех этих вариантов, 
а затем для выбора одного из них — сравнить уточненные значения 
эффективностей. Характер уточнений, получаемых после проработки 
системы на следующем шаге проектирования, может быть различным 
для разных случаев, так, например, разрабатывая варианты системы 


командного управления, можно уточнить величину стоимости Ц ок , 
или может оказаться, что применение такой системы одновременно 


15 Зан. 191 
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увеличивает вероятность поражения р и т. д. Еще раз подчеркнем, 
что приведенные выкладки являются лишь иллюстрацией общих мето¬ 
дов проектирования и не могут рассматриваться как пример проекти¬ 
рования реальных систем. 

§ 9.4. ХАРАКТЕРИСТИКИ ПОДСИСТЕМ, 

ОПРЕДЕЛЯЮЩИЕ ЭФФЕКТИВНОСТЬ КОМПЛЕКСА УПРАВЛЯЕМОГО СНАРЯДА 

1. Вероятность поражения. Вероятность поражения удобно 
непосредственно использовать как критерий качества комплекса на 
том этапе проектирования, где рассматривается вклад отдельных 
подсистем и, в частности, подсистем радиоуправления снарядом, в об¬ 
щую эффективность. Вероятность поражения цели является достаточ¬ 
но общим и удобным критерием для сравнения основных техни¬ 
ческих характеристик 
комплексов управления снарядами *>. 

Из комплексов одинаковой стои¬ 
мости эффективнее (в смысле кри¬ 
терия 9.2.1) тот, который обеспечи¬ 
вает большую вероятность пораже¬ 
ния. Однако, используя такой упро¬ 
щенный критерий, надо помнить, 
что при этом не ставится задача 
создать систему, обеспечивающую 
максимальную вероятность пораже- 
' ния, так как может оказаться, 
что вероятность поражения будет по¬ 
вышена за счет увеличения средств, 
затраченных на создание системы 
(что, в свою очередь, будет вести 
к снижению эффективности). Практическая зависимость вероятности 
поражения от стоимости системы оказывается нелинейной, причем 
ход этой зависимости характерен не только для рассматриваемого 
нами частного случая, но и для любой отрасли техники, где оцени¬ 
вается «полезность» системы как функция вложенных средств. Ти¬ 
пичный вид «кривой полезности» (в данном случае — зависимость 
вероятности поражения от стоимости) приведен на рис. 9.5. Часто по¬ 
добная зависимость математически описывается так называемой логи¬ 
ческой кривой [5]. Видно, что приведенную характерную зависимость 
можно разбить на три участка. При очень малых затратах (часть кривой 
левее точки а) эффективность вложения средств мала — увеличение 
стоимости почти не приводит к увеличению вероятности поражения. 

*'> Здесь, как и в предыдущем параграфе под вероятностью поражения по¬ 
нимается иная величина, чем в гл. 1. Введенная там характеристика (обозначае¬ 
мая Рпор) представляет собой условную вероятность поражения дели при усло¬ 
вии, что*снаряд выведен в зону атаки (т. е. находится на расстоянии, где происхо¬ 
дит подрыв боевой части) и все системы комплекса работают исправно. При оцен¬ 
ке эффективности нас интересует безусловная вероятность 
поражения, которая определяется характеристиками всех подсистем, входящих 
в состав системы управления. Эту вероятность будем обозначать буквой р ѳ . 
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Рис. 9.5. Типичная зависимость 
вероятности поражения от стои¬ 
мости системы. 





Это означает, что при малых затратах нельзя еще создать системы, 
практически удовлетворяющей поставленным требованиям. Участок 
а — Ь кривой является рабочим — здесь вложение дополнительных 
средств (усовершенствование системы) дает резкое улучшение харак¬ 
теристик системы, наконец, на участке кривой правее точки Ь значи¬ 
тельное улучшение характеристик требует вложения очень больших 
средств — это означает, что система уже исчерпала свои технические 
возможности. Практически выгодно работать где-то вблизи точки 
Ь (на пределе технических возможностей)*). 

Рассмотрим, какие главные факторы определяют величину ве¬ 
роятности поражения. 

Учитывая, что операция уничтожения боевой единицы против¬ 
ника разбивается на ряд этапов — обнаружение, захват и сопровожде¬ 
ние цели, вычисление момента старта, пуск и наведение снаряда 
(см. § 9.1), можем представить событие, состоящее в поражении цели, 
как совместное осуществление соответствующих элементарных собы¬ 
тий и записать полную вероятность поражения в виде произведения 
вероятностей. 

Введем следующие обозначения: 
р э — вероятность поражения цели одним снарядом; 

р обн — вероятность того, что цель своевременно обнаружена в за¬ 
данном секторе обзора (заметим, что количественное значение термина 
«своевременно» зависит как от свойств цели, таких как скорость, ма¬ 
невренность, так и от характеристик комплекса, например его опе¬ 
ративности); 

Рз — условная вероятность того, что цель захвачена радиовизи¬ 
ром при условии, что она обнаружена**); 

р сц — условная вероятность того, что цель сопровождается в те¬ 
чение всего времени наведения при условии, что она захвачена радио¬ 
визиром цели; 

Ро Рстарт — вероятности того, что в исправном состоянии нахо¬ 
дятся соответственно управляющий счетно-решающий прибор и стар¬ 
товая установка. Считаем эти события статистически не зависимыми 
между собой и не зависимыми от предыдущих событий; 

ро — вероятность отказа системы радиоуправления. Для даль¬ 
нейшего анализа это событие удобно разбить на два — отказ системы 
из-за неисправности радиоэлектронных устройств (вероятность р отк ) и 

Следует отметить, что последний" вывод не всегда справедлив. Действи¬ 
тельно, в ряде случаев (например, при отражении ядерного нападения) прак¬ 
тически имеет смысл рассматривать лишь те системы, для которых вероятность 
поражения цели близка к единице. При этом система, обеспечивающая вероят¬ 
ность поражения р э = 0,99 существенно лучше системы, обеспечивающей вели¬ 
чину р э = 0,9. Таким образом, в данном случае оказывается выгодным вклады¬ 
вать дополнительные средства и работать правее точки Ь на рис. 9.5. 
В таких ситуациях эффективность удобнее оценивать вероятностью непоражения 

1 — рэ, которую надо минимизировать. Тогда система с р э = 0,99 в десять раз 
эффективнее, чем та, для которой р э = 0,9. 

**> Условие захвата цели подразумевает предварительное опознавание ис¬ 
тинной цели на фоне ложных (§9.1). Для упрощения записи вероятности пра¬ 
вильного опознавания и захвата объединены в обозначение р 3 . 

15* 
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отказ из-за неисправности остальных звеньев системы радиоуправле¬ 
ния (вероятность р неи С пр)* Тогда вероятность р 0 может быть записана 
в виде 

Ро = 1 (1—Ротк) (1 — Рнеиспр)? (9-4.1) 

Рун — вероятность уничтожения противником снаряда (или дру¬ 
гого существенного звена системы управления); 

Рпх — вероятность нарушения работы системы управления в ре¬ 
зультате организации противником искусственных радиопомех; 

Рпор — условная вероятность поражения цели снарядом, вышед¬ 
шим в зону атаки. 

Используя правила теории вероятностей, получаем 

Рэ Робн Рз Рі Рстарт Рс ц (1- Рун) X 

^ 0 Ротк) 0 Рнеиспр) 0 Рпх) Рпор* (9.4.2) 

При оценке качества системы наведения снаряда удобно 
ввести понятие о вероятности р э1 поражения цели одним выпущенным 
снарядом 


Рэі Рсц(1 Рпх)(1 Рун)(1 Ротк) (1 Рнсспр) Рпор* (9.4.3) 

Таким образом, полная вероятность поражения цели одним снарядом 
с помощью данного комплекса может быть записана в виде 


Рэ Робн Рз Рі Рстарт Рэі* (9.4.4) 

В общем случае эта вероятность будет различной для различных 
дальностей, возможных боевых зон поражения и типов атакующих 
средств противника. В качестве примера на рис. 9.6 приведены в за¬ 
висимости от высоты и дальности цели вероятности поражения различ¬ 
ных воздушных целей комплексом зенитного управляемого снаряда 
[ 221 . 

Из формулы (9.4.3) видно, что для того, чтобы вероятность пора¬ 
жения р э1 была равна, скажем 0,9, необходимо обеспечить величины 
отдельных сомножителей, входящих в (9.4.3), если считать их одина¬ 
ковыми, не ниже 0,99. Это явление характерно для больших систем. 
Из-за сложности большой системы обеспечение необходимого качества 
системы в целом обычно требует высокого качества отдельных под¬ 
систем. 

В дальнейшем основное внимание будет уделяться радиотехни¬ 
ческим подсистемам и устройствам в составе комплекса. Характеристи¬ 
ки этих подсистем полностью или частично определяют значения ве¬ 
роятностей р пх , рпор, робн, рз, рсц, Ротк в формуле (9.4.2). На следую¬ 
щем этапе проектирования эти вероятности будут исходными данными 
для разработки соответствующих радиотехнических подсистем. 

Выражение (9.4.2) показывает, что общая вероятность поражения, 
а следовательно, и эффективность комплекса, определяется как техни¬ 
ческими характеристиками подсистем при условии, что они работают 
нормально, так и вероятностью безотказной работы, т. е. надеж- 
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н о с т ь ю. Под надежностью радиотехнического устройства (эле¬ 
мента, звена, прибора) в общем случае понимают вероятность р н = 
= 1 — Ротк того, что это устройство будет работать безотказно в те¬ 
чение определенного интервала времени Аі в заданных условиях экс¬ 
плуатации. 

Строго говоря, вопросы обеспечения надежности и требуемых тех¬ 
нических характеристик подсистем должны решаться совместно. Это 
обусловлено тем, что, как правило, улучшение технических характе- 
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Рис. 9.6. Эффективность комплекса зенитных управляемых снарядов при отра¬ 
жении атаки бомбардировщиков. і 


ристик системы за счет ее усложнения приводит к уменьшению надеж- 
ности (при фиксированной стоимости системы). Однако практически 
эта задача оказывается слишком сложной, .так что часто расчет техни¬ 
ческих характеристик систем проводится отдельно, но при этом в ка¬ 
честве граничного условия априорно задается требуемая величина 
надежности. Методы обеспечения надежности в настоящее время раз¬ 
работаны достаточно подробно. В литературе освещаются также вопро¬ 
сы расчета надежности сложных систем [96]. 

Повышение надежности при заданных технических характеристи¬ 
ках системы (т. е. при заданной степени сложности) может обеспечи¬ 
ваться целым рядом мер различного характера, из которых основными 
являются следующие: 

— применение более надежных элементов систем: узлов, при¬ 
боров ит. д., использование более совершенной технологии изготовле¬ 
ния и контроля качества продукции; 

— выбор такой структуры комплекса в целом, которая обеспе¬ 
чивает повышенную надежность, т. е. использование резервирования, 
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управляющих вычислительных машин, отыскивающих неисправность 
в системе, и т. д.; 

— правильная техническая эксплуатация — проведение перио¬ 
дических проверок, регламентных работ и т. д. 

Вопрос о том, как правильно сочетать эти методы, решается на 
основе анализа выражения для эффективности систем в целом, т. е. вы¬ 
бирается вариант, в котором дополнительные затраты на обеспечение 
надежности дают максимальный эффект. 


§ 9.5. ХАРАКТЕРИСТИКИ ВНЕШНЕЙ СРЕДЫ, 

ОПРЕДЕЛЯЮЩИЕ ЭФФЕКТИВНОСТЬ КОМПЛЕКСА 

Вернемся к рассмотрению формулы (9.4.2). Уточнение величин ве¬ 
роятностей р'обн, Рг , Рпор, Рсц производится в процессе внутреннего 
проектирования, когда конкретизируется структура подсистем, вхо¬ 
дящих в комплекс. Для перехода к этому этапу проектирования, кроме 
построения соответствующих частных моделей и выбора частных кри¬ 
териев, необходимо уточнить характеристики внешних воздействий 
или среды, в которой действует система. Под термином «среда» в систе¬ 
мотехнике понимается совокупность внешних условий, определяющих 
эффективность системы, но не находящихся в распоряжении проек¬ 
тировщика. Нас, в основном, будут интересовать те воздействия, кото¬ 
рые влияют на работу комплекса через радиотехнические 
подсистемы, входящие в него. Задание характеристик этих 
воздействий на этапе внешнего проектирования производится на основе 
анализа существующих комплексов и прогнозирования изменений, 
обусловленных развитием техники. Мы не сможем охватить все воз¬ 
можные аспекты этого вопроса и затронем лишь главные из них. 

Для проектирования радиотехнических систем, вообще .говоря, 
необходимо учитывать всю совокупность внешних условий. Так, для 
проектирования радиовизира цели небходимо знать, например, ско¬ 
рость, маневренность цели и т. д. Типы атакующих средств, на пора¬ 
жение которых рассчитывается комплекс (низколетящая цель, высот¬ 
ный бомбардировщик, баллистическая ракета), также оказываются 
существенными при проектировании радиотехнических подсистем. 
Так для низколетящей цели одним из главных факторов становится 
отражение радиосигналов от Земли, которым можно пренебречь 
в случае, когда цель—баллистическая ракета. Это еще один при¬ 
мер необходимости системного подхода при проектировании под¬ 
систем. 

Условия эксплуатации радиосистем также являются весьма суще¬ 
ственными. Иногда система, обеспечивающая заданные технические 
характеристики, оказывается непригодной для работы в комплексе 
именно потому, что не удовлетворяет эксплуатационным требованиям. 
Эти требования могут быть самыми разнообразными: система должна 
работать в условиях заданного перепада температур, давлений, влаж¬ 
ностей, в условиях повышенной радиации, должна выдерживать меха¬ 
нические воздействия (вибрации, удары), должна обладать заданным 
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энергопотреблением, габаритами, весами. Особенно жесткими эти 
требования оказываются для аппаратуры, устанавливаемой па борту 


ч=5 км/сек 


летательного аппарата. 

Весьма существенным являются р а д и о л о к а ц и о и н ы е 
свойства целей. Количественно они характеризуются эффективной 
площадью рассеяния цели (ЭПР) а п , определяемой как коэффициент 
пропорциональности между мощностью вторичного излучения Р 2 и 
плотностью потока энергии, облучающей цель П х ; Р 2 = сг п П 1 . Очевид¬ 
но, что чем больше, при прочих равных условиях, эффективная площадь 
рассеяния, тем больше мощность отраженного сигнала на входе прием¬ 
ника радиолокационной системы и, следова¬ 
тельно, тем больше предельная дальность „у- км/сек 
обнаружения и сопровождения. Таким обра¬ 
зом, величина эффективной площади рассея¬ 
ния в значительной степени определяет зна¬ 
чения вероятностей Робш Рсц, Рз, входящих 4,5 Ч 4^=5 км/сек 
в формулу (9.4.2). Величина эффективной N. 

площади рассеяния зависит от типа цели и з - _ 

ее ракурса. Поскольку ракурс цели случай¬ 
ным образом меняется во времени, эффектив- ' щ п ] ю — ^ р ^ 

ная площадь рассеяния представляет собой ' " 

случайный процесс. Для расчетов обычно р И с. 9.7. Зависимость 
оказывается достаточным знание закона рас- требуемой скорости пере- 
пределения и спектра флюктуаций ЭПР. хватчика от дальности 

Эти данные получают чаще всего экспе- 
риментальным путем*>. Для приближенных 

оценок иногда ограничиваются получением средних значений ЭПР. 
Конкретные величины средних значений ЭПР определяются типом 
цели и могут лежать в пределах от 1500 ж 2 (для крупного корабля) до 
0,2 ж 2 (для головной части баллистической ракеты) [69]. 

Снижение величины эффективной площади рассеяния приводит 
к уменьшению дальности обнаружения, так что на организацию пере- 


74 о то 
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Рис. 9.7. Зависимость 
требуемой скорости пере¬ 
хватчика от дальности 
обнаружения. 


9.7. 


хвата остается слишком мало времени. 

Как уже отмечалось, в системе определенного ранга изменение 
характеристик одних подсистем (систем более низкого ранга) влечет 
за собой изменение характеристик других подсистем. Так, уменьше¬ 
ние дальности обнаружения из-за уменьшения ЭПР цели требует со¬ 
ответствующего увеличения скоростей перехватчиков. 

На рис. 9.7 приведена зависимость требуемой скорости перехват¬ 
чика от дальности обнаружения при радиусе обороняемой зоны 185 км 
и скорости цели, равной 6 /сж/шс в [69]. Из графика видно, что при сок¬ 
ращении дальности обнаружения в два раза (уменьшения ЭПР в 16 раз) 


Вообще говоря, для разработки систем военного применения нужно рас¬ 
полагать данными об ЭПР целей противника, которых может не быть в распоря¬ 
жении проектировщика. Однако основные характеристики ЭПР цели сильно из¬ 
меняются лишь при изменении типа цели (бомбардировщик, истребитель, уп¬ 
равляемый снаряд того или иного класса), а для данного типа цели приблизитель¬ 
но одинаковы. Это позволяет использовать для экспериментов аналогичные типы 
«своих» целей. 
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требуемая скорость перехватчика возрастает примерно в полтора 
раза. 

Наконец существеннейшим внешним фактором, определяющим 
работу радиоподсистемы и всего комплекса в целом, являются помехи, 
в особенности организованные. Вопросы действия помех на радио¬ 
звенья систем управления уже рассматривались в гл. 3. С точки зрения 
оценки работы системы в целом, эффективность применения против¬ 
ником помех того или иного вида может оцениваться по изменению 
величины эффективности комплекса в целом. При технических расче¬ 
тах удобнее пользоваться упрощенными частными критериями, на¬ 
пример, эффективность применения помехи может характеризоваться 
уменьшением количества информации, извлекаемой или передавае¬ 
мой радиосистемой, при организации помехи того или иного вида 
[70]. Действие организованных помех не только определяет вероят¬ 
ность р пх (формула 9.4.2), но и влияет на вероятности р 0 бн , р С ц, Ра, 
уменьшая их величины. 

Для борьбы с организованными помехами в комплексе, помимо 
чисто радиотехнических мер (рассмотренных в гл. 3), могут исполь¬ 
зоваться меры системного характера — например, применение спе¬ 
циальных снарядов для уничтожения постановщиков помех. С другой 
стороны, проектировщик комплекса должен предусмотреть в его со¬ 
ставе наличие средств организации помех, затрудняющих работу ра¬ 
диоэлектронных средств противника. Средства организации помех, яв¬ 
ляющиеся одной из подсистем" комплекса, будут увеличивать его эф¬ 
фективность. 

§ 9.6. ОСОБЕННОСТИ РАБОТЫ ЧЕЛОВЕКА-ОПЕРАТОРА В СИСТЕМЕ 

Участие человека-оператора в процессе функционирования сис¬ 
темы является довольно распространенной особенностью современных 
систем. Как и параметры любой другой подсистемы, характеристики 
оператора влияют на характеристики системы в целом, и в какой-то 
мере определяют эффективность последней. Поэтому проектировщик 
системы должен располагать данными о свойствах оператора. Задачи, 
решаемые оператором в системе, при всем их многообразии, могут 
быть разбиты на два класса—логические и «рефлексивные» [7]. В ре¬ 
шении первых активно участвуют процессы мышления, решение вторых 
основано на выработке автоматизма поведения, иначе говоря, осу¬ 
ществляется на основе выработанного условного рефлекса. 

Как пример рефлексивного управления рассмотрим систему 
командного управления (КРУ-ІІ) с телевизионной камерой, установ¬ 
ленной на борту снаряда. Подобная система может использоваться, 
например, для наведения планирующей бомбы на неподвижную цель 
[97]. Телевизионное изображение цели передается на командный пункт, 
где оператор с помощью ручного датчика команд управляет положением 
снаряда в пространстве таким образом, чтобы изображение цели было 
совмещено с центром телевизионного экрана. Следовательно, в данном 
случае человек-оператор может рассматриваться как отдельное звено 
системы управления. Входными переменными этого звена являются 
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значения приборных аналогов координат цели относительно центра 
экрана, а выходными — положение органов управления датчиков 


команд. 


Рассматриваемый пример является частным случаем взаимодей¬ 
ствия человека со сложным автоматическим комплексом, предназна¬ 
ченным для решения определенной тактической задачи. 

Для изучения характеристик работы замкнутого контура необхо¬ 
димо найти зависимости, связывающие входные и выходные перемен¬ 
ные звена «Человек-оператор». В случае, когда используется линейная 


модель, задача сводится к определению передаточной функции звена. 
Эта задача решается путем обработки результатов эксперимента, в ко¬ 
тором одновременно записывается временной процесс, который пред¬ 


лагается оператору для отслеживания, и процесс, являющийся резуль¬ 
татом отслеживания, с выхода датчика команд [73]. Полученная в од¬ 
ном из экспериментов передаточная функция звена «Человек-опера¬ 
тор» имеет следующий вид: 


Фоп (Р) 


к 0 е рт (! +рТ\) 

(1+рТг)(1+рТ 3 ) 


(9.6.1) 


Как видно из этой формулы, звено «оператор» эквивалентно звену 
задержки на время т и двум инерционным звеньям с постоянными вре¬ 
мени Т 2 и Т 3 . Способность оператора реагировать не только на вели¬ 
чину входного воздействия, но и на скорость изменения его, учиты¬ 
вается наличием множителя (1 + рТ г ) в числителе (9.6.1). 

Как показывают эксперименты, линейная модель не может дать 
адекватного описания поведения человека-оператора. В реакции чело¬ 
века на заданное воздействие имеется некоторая непредсказуемая 
(случайная) составляющая. Для учета этой особенности человека- 
оператора производится добавление к выходу звена некоторого шума, 
параметры которого также рассчитываются по результатам экспери¬ 
мента . 

Функциональная схема системы управления с оператором при¬ 
ведена на рис. 9.8. Из описания принципа работы оператора следует, 
что если камера закреплена на корпусе снаряда, то реализуется метод 
прямого наведения (совмещение продольной оси снаряда с направле¬ 
нием на цель), эффективный при поражении медленнодвижущихся 
целей (гл. 1). На рис. 9.8 подробно раскрыто звено «Человек-опе¬ 
ратор», расчет и конкретный вид передаточных функций остальных 
звеньев системы рассматривался в предыдущих главах (рис. 1.37, б). 

Рассогласование е, представляющее собой угол между направле¬ 
нием на цель и осью снаряда, преобразуется в звене «Телевизионная 
радиолиния» в линейное отклонение изображения цели от центра экра¬ 
на Ь в . Оператор на основе визуального наблюдения Ь е формирует 

командное напряжение «к для управления снарядом. Поскольку нали¬ 
чие звена «оператор» может существенно повлиять на характеристики 
контура в целом (ухудшить качество регулирования, уменьшить запас 
устойчивости), предусмотрено включение дополнительного корректи- 
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рующего звена, на выходе которого формируется напряжение и'к пере¬ 
даваемое с помощью командной радиолинии на управляемый снаряд. 

Следует подчеркнуть, что приведенная выше передаточная функ¬ 
ция Ф оп (р) не является единственно возможной и пригодной во всех 
случаях. Форма математического выражения передаточной функции 
существенно зависит от вида отслеживаемого процесса (шум или ква¬ 
зирегулярный процесс), от степени тренированности оператора, его 
физического состояния, условий внешней среды. Иногда линейная 
модель оказывается вообще не применимой — при этом в характери¬ 
стики эквивалентного звена приходится вводить соответствующие не¬ 
линейные зависимости (насыщение, зону нечувствительности). 



Рис. 9.8. Функциональная схема системы командного управления с человеком- 

оператором. 


Способность к адаптации (приспособление человека-оператора 
к разнообразным условиям обстановки и типам систем) делает задачу 
адекватного математического описания его поведения необычайно 
сложной, но именно эта способность к адаптации, возможность дей¬ 
ствовать в непредвиденных ситуациях, часто при наличии неполной 
информации, и делает человека-оператора незаменимым звеном совре¬ 
менной сложной системы. 

В рассматриваемом примере главной задачей, возложенной на 
оператора, следует считать не непосредственно процесс наведения сна¬ 
ряда на цель — (это легко выполняется с помощью автоматов), а ло¬ 
гический анализ ситуации, например выбор цели, поражаемой в пер¬ 
вую очередь (при наличии группы целей), или смена цели в процессе 
наведения. 

Таким образом, именно возможность успешного решения логи¬ 
ческих задач в трудно формализуемых ситуациях обусловливает не¬ 
обходимость использования оператора в составе системы. Задачи «реф¬ 
лексивного» управления практически всегда выступают в роли под¬ 
чиненных, сопутствующих задач логического управления. Поскольку 
большая часть задач «рефлексивного» управления решается автоматами 
(машинами), то первостепенное значение приобретает проблема согла¬ 
сования оператора с машиной. 

442 








Для этого необходимо располагать характеристиками оператора 
в режиме решения логической задачи. Эти характеристики, разумеет¬ 
ся, не могут быть описаны с помощью передаточных функций. В по¬ 
добных ситуациях, особенно тогда, когда ограничено время для приня¬ 
тия решения, начинает заметно сказываться случайный характер пове¬ 
дения оператора. Некоторые исследователи для описания работы опе¬ 
ратора в режиме решения логических задач используют аппарат теории 
игр [73, 98]. Для получения экспериментальных данных о поведении 
оператора применяются специальные тесты. Эффективность действия 
оператора в составе системы человек — машина определяется не только 
личными качествами оператора, но и тем, какая (по смыслу), в каком 
количестве и в какой форме информация будет поступать в его рас¬ 
поряжение. Все эти вопросы должны быть решены при построении 
системы отображения информации. Ясно, например, что, с одной сто¬ 
роны, слишком большое количество информации, предлагаемой опера¬ 
тору для обработки, будет перегружать его внимание и затруднять 
принятие решения. С другой стороны, слишком малое количество ин¬ 
формации будет сказываться на качестве принимаемого решения, 
поскольку многие данные не будут учтены. Слишком большой темп 
выдачи информации приведет к тому, что оператор не будет успевать 
воспринимать ее, а при малом темпе выдачи происходит притупление 
внимания оператора. Перечень вопросов, касающихся построения 
систем отображения, можно легко продолжить. 

Изучение характеристик поведения человека-оператора в составе 
системы человек — машина при выполнении операции, разработка 
мер по увеличению эффективности работы оператора в комплексе, 
решение вопроса об оптимальном распределении функций между опе¬ 
ратором и автоматическими устройствами и оптимальном построении 
систем отображения составляет содержание интенсивно развивающе¬ 
гося в настоящее время научного направления — инженерной психо¬ 
логии [5, 71, 72, 98]. 

§ 9.7. ПРИМЕНЕНИЕ МЕТОДОВ МОДЕЛИРОВАНИЯ ПРИ ПРОЕКТИРОВАНИИ 

Пр актически математические модели систем*), соответствующих 
большинству ступеней иерархии, оказываются настолько сложными, 
что на получение аналитических результатов практически не остается 
никаких надежд. Поэтому в практике проектирования значительное 
место занимают численные методы. Возможны два способа использо¬ 
вания численных методов. Один из способов (его можно условно наз¬ 
вать способом вычисления конечного результата) заключается в том, 
что аналитическими методами определяются формульные зависимости 
характеристик, интересующих исследователя, от параметров входных 
воздействий и математической модели системы, затем после подста¬ 
новки в полученные формулы конкретных значений параметров вы¬ 
числяются величины этих характеристик. 


*> Имеется в виду определение, введенное в § 9.3 (см. также примечание 
на стр. 427). 
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Так, например, численным интегрированием интеграла Дюамеля 
находится реакция линейной системы на заданное воздействие, чис¬ 
ленное интегрирование выражения (1.5.7) позволяет найти дисперсию 
на выходе при заданной спектральной плотности входного возму¬ 
щения, численное определение корней характеристического урав¬ 
нения дает возможность решить вопрос об устойчивости системы 
и т. д. 

Другим способом применения численных методов при проектиро¬ 
вании и исследовании систем является моделирование. При 
моделировании системы требуемый результат получается путем не¬ 
посредственного применения вычислительных операций, определяемых 
математической моделью системы, к входным воздействиям, заданным 
в численном виде. Вычислительное устройство, выполняющее необ¬ 
ходимые математические операции, можно назвать физической мо¬ 
делью системы. Способ моделирования системы часто является более 
выгодным по сравнению со способом вычисления конечного результата. 
Объясняется это тем, что, во-первых, при моделировании нет необхо¬ 
димости в получении аналитического выражения для искомого резуль¬ 
тата — в случае достаточно сложной системы эта задача может ока¬ 
заться неразрешимой, во-вторых, одна и та же физическая модель 
позволяет решать широкий класс задач, относящихся к данной системе. 
В том случае, когда задачей исследования является получение стати¬ 
стических характеристик выходных процессов, входные воздействия 
формируются с помощью генераторов случайных процессов (датчиков 
случайных чисел), затем, в результате многократного повторения моде¬ 
лирования, на выходе системы получается случайная выборка выход¬ 
ного процесса, после чего производится статистическая обработка 
полученной выборки с целью получения оценок требуемых характе¬ 
ристик. Этот метод исследования систем получил в литературе назва¬ 
ние метода Монте-Карло [741. Практически моделирование может осу¬ 
ществляться с помощью аналоговых или цифровых вычислительных 
машин. 

При моделировании на аналоговых вычислителях входные воздей¬ 
ствия и процессы, происходящие в системе, отождествляются с неко¬ 
торым физическим параметром, чаще всего—напряжением, при этом 
физическая модель представляет собой электронную систему, в кото¬ 
рой электрические процессы описываются уравнениями, соответствую¬ 
щими математической модели исследуемой системы. Каждая математи¬ 
ческая операция (интегрирование, нелинейное преобразование и т: д.) 
выполняется отдельными функциональными узлами, соединение кото¬ 
рых в определенном порядке и образует физическую модель системы. 
3 качестве основных функциональных элементов в аналоговой модели 
используются операционные усилители. Достоинством машин-анало¬ 
гов является, во-первых, сравнительно малое время решения задачи 
независимо от ее сложности (при этом возможно получение решения 
либо в реальном масштабе времени, либо в замедленном или ускорен¬ 
ном масштабе), во-вторых, наглядность связи моделируемых процес¬ 
сов с реальными. Последнее обстоятельство является немаловажным, 
поскольку стимулирует проявление инженерной интуиции, играющей 
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существенную роль при проектировании. К недостаткам аналоговых 
моделей можно отнести низкую точность вычислений, доходящую до 
нескольких процентов, и трудности, связанные с долговременным 
хранением большого числа данных. Кроме того, поскольку каждая 
операция выполняется отдельным функциональным узлом, решение 
очень сложных задач с помощью аналоговых вычислителей оказывается 
практически невозможным. 

В цифровых машинах входные воздействия и исследуемые про¬ 
цессы представляются в виде последовательности чисел, с которыми 
производятся арифметические операции, соответствующие математи¬ 
ческой модели. При этом интегрирование заменяется суммированием, 
дифференцирование — вычислением конечных разностей и т. Д. При 
моделировании непрерывных процессов следует учитывать, что циф¬ 
ровая модель определяет результат лишь в дискретных точках, и со¬ 
ответственно необходимо выбирать интервал дискретизации так, чтобы 
вносимая погрешность не превышала заданной величины. Все опе¬ 
рации в цифровой модели осуществляются последовательно в едином 
арифметическом устройстве. Цифровая модель обеспечивает высокую 
точность решения, которая ограничивается, в основном, точностью 
введения входных данных. В цифровой машине достаточно просто осу¬ 
ществляется запоминание и длительное хранение большего объема 
информации. Недостатком цифровых машин является то, что время, 
необходимое для решения, в некоторых случаях может оказаться 
большим, чем в аналоговых машинах, причем необходимое время возра¬ 
стает с увеличением сложности задачи и повышением точности вычис¬ 
лений. Следует отметить, что этот недостаток цифровых машин прео¬ 
долевается по мере разработки дискретных элементов, обладающих 
большим быстродействием. 

Стремление объединить преимущества цифровых и аналоговых 
вычислителей — высокую точность первых и быстродействие вторых, 
привело к появлению нового направления в моделировании—созданию 
моделей, построенных на основе цифровых дифференциальных анали¬ 
заторов [75]. Цифровой дифференциальный анализатор представляет 
собой отдельный функциональный блок, предназначенный для выпол¬ 
нения одной операции (как операционный усилитель в аналоговой мо¬ 
дели), но вычисления в нем выполняются в цифровой форме, что поз¬ 
воляет увеличить их точность. Как и в аналоговом вычислителе, модель 
«набирается» путем соединения в определенном порядке необходимого 
числа функциональных блоков. 

К моделированию приходится прибегать практически на всех 
этапах проектирования. Каждая математическая модель может ис¬ 
следоваться с помощью моделирования. Тип вычислительного устрой¬ 
ства, используемого для моделирования, в каждом конкретном случае 
определяется содержанием и степенью сложности задачи. 

На этапе проектирования большой системы моделирование являет¬ 
ся практически единственным инструментом исследования и выполняет¬ 
ся с помощью универсальных цифровых машин. Можно сказать, что 
именно развитие цифровой вычислительной техники обеспечило воз¬ 
можность практического использования принципов системотехники 
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при проектировании. Такие этапы проектирования, как определение 
вклада отдельных подсистем в эффективность большой системы, обос¬ 
нование требований к этим подсистемам также выполняются с помощью 
моделирования на цифровых вычислительных машинах. 

Применение ЭВМ позволяет на начальных этапах проектирования 
сразу учесть большое количество данных, оценить влияние многих 
факторов на эффективность системы и тем самым сократить число ва¬ 
риантов, принимаемых к дальнейшей разработке, и уменьшить число 
обратных связей, корректирующих первоначальную модель (§ 9.3). 
Все это способствует сокращению сроков и удешевлению процесса 
проектирования. Вопросам моделирования в настоящее время посвяще¬ 
на обширная литература (например [65, 74]). Поэтому лишь кратко 
остановимся на некоторых аспектах этого вопроса, имея в виду этап 
проектирования системы радиоуправления снарядом. 

В качестве математической модели системы управления исполь¬ 
зуется структурная схема замкнутого контура автоматического 
регулирования. 

Характеристиками внешних воздействий, необходимыми для ис¬ 
следования контура управления, являются параметры движения цели 
по измеряемой координате (например, по углу визирования). Модель 
движения цели может быть различной в разных случаях — квазире¬ 
гулярное движение со случайными коэффициентами, случайное пере¬ 
мещение, движение, описываемое суммой регулярного и случайного 
перемещений. Кроме тог,о, должны быть заданы небходимые характери¬ 
стики помех и точки их приложения к контуру. 

Для исследования замкнутых контуров широкое применение наш¬ 
ли аналоговые модели. 

Задачами исследования замкнутого контура системы радиоуправ¬ 
ления прежде всего являются: определение устойчивости системы ре¬ 
гулирования; анализ ошибок управления и наведения. 

На основе исследования контура должны быть установлены опти¬ 
мальные передаточные функции отдельных звеньев системы управ¬ 
ления. Кроме того, бывает небходимым проверить, не получились ли 
результаты, противоречащие исходным предположениям, например,* не 
оказались ли возмущения в некоторой точке системы настолько боль¬ 
шими, что линейное приближение несправедливо. Если такое нару¬ 
шение имеет место, необходимо уточнить модель, вводя соответствую¬ 
щие нелинейные зависимости. 

В отдельных случаях используются гибридные аналого-цифровые 
методы моделирования, позволяющие сочетать достоинства каждого 
из методов. Например, при определении статистических характеристик 
процесса на выходе системы регулирования методом Монте-Карло 
система регулирования может моделироваться на аналоговом вычис¬ 
лителе, а запоминание выборочных данных и вычисление статистиче¬ 
ских оценок производится в цифровой машине. Укрупненая блок- 
схема такой модели показана на рис. 9.9 [74]. 

Установка работает следующим образом. Генератор шума ими¬ 
тирует помехи, воздействующие на контур управления. Напряжение 
шума подается в соответствующие точки аналоговой машины. Напря- 
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жение, являющееся аналогом исследуемого параметра (координаты 
снаряда, его скорости и т. д.), подается на блок дискретизации и кван¬ 
тования. В этом блоке получается дискретная по времени выборка ис¬ 
следуемого процесса, после чего каждое выборочное значение напряже¬ 
ния преобразуется в цифровой код и поступает в цифровую вычисли¬ 
тельную машину. Здесь с выборочными значениями производятся 
операции, необходимые для получения заданной статистической харак¬ 
теристики (среднего, дисперсии и т. д.). Блок управления генерирует 
импульсы начала и конца работы для модели, создает импульсные по¬ 
следовательности, необходимые для работы аналого-цифрового преоб¬ 
разователя, контролирует объем выборки и т. д. 


Период и чесни е 
импульсы запуски 
и Возврата модели 
в исходное 
состояние 


Цифровой 

блок 

управления 


Импульсы 
дискрета - 


Задание объема 
выборки 

(числа решений) 



Процесс на выходе 
системы 


Рис. 9.9. Функциональная схема установки для получения статистических харак¬ 
теристик процесса методом Монте-Карло. 


Применение аналоговых машин очень удобно для осуществления 
так называемого полунатурного моделирования, когда часть звеньев 
представляет собой реальные устройства, а другие—моделируются. 
Полунатурное моделирование позволяет проводить испытание отдель¬ 
ных устройств без запуска управляемого объекта, что значительно 
удешевляет проектирование. Кроме того, разработка математической 
модели отдельных устройств в некоторых случаях является настолько 
сложной задачей, что оказывается проще включить в модель реальное 
устройство, имитируя реальные воздействия на него. Это относится, 
в частности, к радиотехническим устройствам, входящим в контур 
управления (радиозвеньям), при действии на них достаточно сложных 
помех (модулирующих, организованных). На рис. 9.10 приведена функ¬ 
циональная схема модели для моделирования действия организован¬ 
ных помех и флюктуаций отраженного сигнала на систему само¬ 
наведения, соответствующая структурной схеме, изображенной на 
рис. 6.18. Все звенья, кроме радиотехнических, здесь моделируются с 
помощью аналоговой вычислительной машины. Величина рассогласо¬ 
вания с точки а модели подается в блок формирования сигнала, где 
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формируются радиоимпульсы, огибающая которых модулируется 
синусоидой с частотой сканирования, причем глубина модуляции 
пропорциональна величине рассогласования е сн . Для того, чтобы 
фаза, напряжения частоты сканирования изменялась на 180° при пере¬ 
ходе величины рассогласования через нуль, в блоке формирования 
сигнала используется балансный модулятор. Для имитации флюктуа¬ 
ций отраженного сигнала предусмотрена дополнительная модуляция 
радиоимпульсов напряжением, получаемым с шумового генератора. 



Рис. 9.10. Функциональная схема полунатурной модели системы самонаведения 
с учетом организованных помех и флюктуаций отраженного сигнала. 


Далее сформированный сигнал суммируется с сигналом, имитирую¬ 
щим организованную помеху, и поступает на вход приемника. Ко¬ 
мандное напряжение и есн с выхода приемника подается в точку Ь мо¬ 
дели, таким образом контур замыкается. 

Методы моделирования могут с успехом использоваться и при изу¬ 
чении работы отдельных радиотехнических устройств, при воздействии 
на них помех. Достаточно полное изложение этих методов можно 
найти в [99]. 

§ 9.8. ПРОЕКТИРОВАНИЕ УСТРОЙСТВ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 

После исследования замкнутого контура системы управления на¬ 
чинается этап проектирования звеньев, составляющих контур, — 
снаряда и отдельных его частей (корпуса, двигателя, автомата стабили¬ 
зации), счетно-решающих приборов и радиозвеньев — радиолиний и 
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их элементов. Здесь мы уделим внимание проектированию радио¬ 
устройств систем управления. 

Частные модели этих устройств, на основе которых производится 
анализ влияния их характеристик на работу контура, на этом-этапе 
конкретизируются в виде функциональных схем. Необходимо выбрать 
длины волн для всех радиолиний,"диаграммы направленности антенн, 
мощности передатчиков, методы модуляции и способы обработки при¬ 
нимаемого сигнала. 

Соответствующие методы расчета и примеры приведены в предыду¬ 
щих главах книги. 

Требования, которым должны удовлетворять радиоустройства, 
входящие в систему управления, формулируются на этапе разработки 
радиотехнических систем. К ним относятся, например, обеспечение 
заданной передаточной функции, величины спектральной плотности 
шума на выходе радиозвена, допустимое изменение коэффициента 
передачи, параметры скрытности и помехоустойчивости^ др. 

После исследования контура управления могут быть заданы харак¬ 
теристики внешних воздействий, прежде всего характеристики сооб¬ 
щений, которые передаются по радиолинии, и характеристики помех, 
воздействующих на нее. Характеристиками сообщений являются: 

— физический вид входных и выходных величин в радиозвеньях; 

— характер их изменения во времени — частотный спектр или 
корреляционная функция (диапазон занимаемых частот); 

— плотность распределения вероятностей (динамический 
диапазон). 

В командных радиолиниях входной величиной является сообще¬ 
ние, подлежащее передаче. Это сообщение представляет собой сигнал 
команды, который задается обычно в виде электрического напряжения 
(тока) или в виде механического перемещения (рычага или вала). 

В радиозвеньях радиотеленаведения и самонаведения входной 
величиной можно считать рассогласование между требуемым и дей¬ 
ствительным движением снаряда. В радиозвеньях визирования в ка¬ 
честве входных следует рассматривать визируемые величины (угло¬ 
вые координаты, дальность и скорость полета). В радиозвеньях пере¬ 
дачи данные сообщения могут иметь самый различный физический 
вид: напряжение, механическое перемещение, давление и т. д. 

Существенным для всех радиозвеньев систем управления снаря¬ 
дами является то, что входные величины представляют собой такую 
функцию времени, ширина частотного спектра которой, как правило, 
не превышает нескольких герц, причем в некоторых случаях необ¬ 
ходимо учитывать и наличие постоянной составляющей. Такая ши¬ 
рина частотного спектра в общем случае определяется характери¬ 
стиками движения управляемого снаряда, цели и пункта управ¬ 
ления. 

Существенной характеристикой входной величины является так¬ 
же и возможный динамический диапазон ее значений. Обычно ста¬ 
вится условие, чтобы в пределах этого диапазона обеспечивалась 
линейность характеристики радиозвена. При этом необходимо иметь 
в виду, что входные величины в радиозвеньях систем управления, 
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как правило, могут принимать как отрицательные, так и положи¬ 
тельные значения. 

Знание спектра и динамического диапазона входных величин яв¬ 
ляется необходимым для правильного выбора ряда параметров радио¬ 
канала и сигналов, используемых для передачи (частот манипуляции, 
поднесущих частот, периода повторения импульсов, характеристик 
диаграммы направленности антенны и т. д.). 

Необходимый физический вид выходной величины радиозвена 
зависит от характеристик тех устройств, которые в контуре управле¬ 
ния подключены к выходу радиозвена. Наиболее типичными выходны¬ 
ми величинами являются: непрерывный электрический сигнал по¬ 
стоянного тока, соотношение временных интервалов, временной ин¬ 
тервал, угол поворота вала, промодулированное по амплитуде и фазе 
напряжение переменного тока определенной частоты и символы двоич¬ 
ного кода. 

В некоторых случаях к каналам радиоуправления может быть до¬ 
полнительно предъявлено требование об ограничении максимальной 
величины командного сигнала на выходе радиоприемного устройства. 
Иногда на радиотехнические устройства возлагают дополнительные 
функции по обеспечению необходимых характеристик контура в целом, 
например, компенсация изменения коэффициента усиления в кинема¬ 
тическом звене с помощью потенциометра дальности в радиоприемном 
устройстве. Примеры выбора параметров радиолиний на основе этих 
данных приведены в главах, посвященных рассмотрению конкретных 
способов радиоуправления. 

Особенностью расчета радиоустройств, работающих в контуре 
управления, является необхэдимость учитывать, помимо характери¬ 
стик входных и выходных величин, и другие данные, обусловленные 
спецификой систем радиоуправления, например, возможные траекто¬ 
рии полета снаряда, возможные значения углов тангажа и курса и 
максимальные дальности управления. Знание углов тангажа и курса 
и возможных траекторий полета снаряда при разработке радиотех¬ 
нических средств является необходимым прежде всего для правиль¬ 
ного выбора диаграмм направленности приемной и передающей антенн. 
Дальность управления (при выбранных диаграммах направленности) 
определяет минимально необходимые значения мощности радиопе¬ 
редающих устройств. Не зная траектории полета, нельзя также уста¬ 
новить, в каких условиях происходит распространение радиоволн и, 
следовательно, нельзя учесть возможности возникновения и степень 
влияния интерференционных и рефракционных явлений. 

При проектировании на этапе расчета устройств необходимо пом¬ 
нить, что выбор тех или иных конкретных параметров влияет на рабо¬ 
тоспособность комплекса в целом. По мере проектирования надо воз¬ 
вращаться к предыдущему этапу для того, чтобы повторить расчет 
с учетом уточнений и новых вариантов, появляющихся в процессе 
разработки. Так, например, такой узко радиотехнический вопрос, как 
выбор необходимой мощности передатчика в активной системе само¬ 
наведения, требует комплексного рассмотрения. С одной стороны, 
увеличение мощности передатчика приводит к увеличению дальности 
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действия снаряда, что позволяет атаковать противника на дальних 
подступах к обороняемому объекту и, следовательно, уменьшает ве¬ 
роятность прорыва к нему атакующих средств, но, с другой стороны, 
увеличение веса аппаратуры и топлива (для обеспечения большей 
дальности) может потребовать уменьшения веса боевого заряда, что 
вызовет уменьшение вероятности поражения. 

Инженер-проектировщик должен помнить, что даже, казалось 
бы, назначителыіые изменения в блоке, который он проектирует, 
могут привести к заметным изменениям характеристик комплекса. 
Так, например, в [100] показано, что характер паразитных искажений 
в модуляторе РЛС обнаружения существенным образом может пов¬ 
лиять на вероятность правильного обнаружения цели. Оказывается, 
что высокая частота пульсации при этих искажениях более предпочти¬ 
тельна с точки зрения функционирования РЛС в целом. Вопросы, 
подобные этому, возникают при проектировании любого радиоустрой¬ 
ства, и правильно разрешить их может инженер, не ограничиваю¬ 
щийся только знанием своего блока. 

После того, как обоснованы основные принципы работы радио¬ 
линии, выбраны методы модуляции, рабочая длина волны и т. д., 
производится составление функциональных схем отдельных устройств, 
входящих в радиолинию. Следующим этапом является разработка 
принципиальных схем и расчет их электрических пара¬ 
метров. 

Развитие микроэлектроники существенно меняет в настоящее 
время характер этого этапа проектирования. Имея в распоряжении 
большое количество стандартных субблоков, таких как УПЧ, УПТ, 
всевозможные импульсные схемы, инженер имеет возможность от¬ 
казаться от расчета отдельных принципиальных схем*) и уделить ос¬ 
новное внимание системным вопросам. Ему необходимо правильно 
обосновать требования к отдельным устройствам и выбрать те, кото¬ 
рые подходят по характеристикам. Можно сказать, что микроэлект¬ 
роника явилась той материальной базой, на основе которой оказалось 
возможным внедрение системного подхода в радиотехнику. 

Кроме того, использование принципов микроминиатюризации, 
особенно при разработке бортовых устройств систем управления, поз¬ 
воляет реализовать новые, более совершенные формы сигналов и ме¬ 
тоды их обработки, практическое выполнение которых раньше не было 
возможным из-за больших габаритов, весов, значительного энерго¬ 
потребления и малой надежности. 

После проработки элементов и узлов в процессе макетирования 
разрабатывается конструкция устройств. Следует отметить, что кон¬ 
структивные соображения необходимо принимать во внимание еще на 
этапе разработки принципиальных схем — при выборе основных эле¬ 
ментов: ламп, транзисторов, модульных элементов, интегральных 
схем. 


Конечно, при расчете устройств частного применения необходимость 
в расчете принципиальной схемы остается. 
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На этапе конструкторской разработки радиоустройств необходимо 
учитывать следующие эксплуатационные требования: 

а) Общие условия эксплуатации, транс¬ 
портировки и х р а, нения аппаратуры лета¬ 
тельного аппарата и аппаратуры пункт-а уп¬ 
равления. Особое значение здесь имеют климатические и высот¬ 
ные условия, а также осевые, вибрационные и ударные перегруз¬ 
ки, которые должны выдерживаться бортовой аппаратурой сна¬ 
ряда. 

Так, например, аппаратура, устанавливаемая на зенитных снаря¬ 
дах, должна надежно работать на высотах, достигающих 20—40 км , 
а аппаратура космических аппаратов — в условиях космического про¬ 
странства. 

Эксплуатация аппаратуры может производиться при изменениях 
окружающей температуры от — (50—60) до + (60—70)° С при высо¬ 
кой относительной влажности окружающего воздуха. 

Наконец, бортовая аппаратура снаряда может подвергаться виб¬ 
рационным перегрузкам, достигающим значений, равных десяткам 
причем частоты могут достигать десятков килогерц, и осевым 
перегрузкам, до значений десятков § при маневрах снаряда. 

б) Максимально допустимые веса и габа¬ 
риты бортовой аппаратуры, а также условия 
размещения этой аппаратуры и антенн на 
летательном аппарате. 

Условия размещения, как правило, являются весьма жесткими. 
Во многих случаях разработка подходящих антенных устройств пред¬ 
ставляет собой сложную техническую задачу. Особенно существенным 
является требование, чтобы антенна не нарушала аэродинамических 
свойств снаряда. В космических аппаратах для повышения энергети¬ 
ческого потенциала линии могут использоваться антенны значитель¬ 
ной площади, которые при выводе аппарата в сложенном состоянии 
закрываются обтекателями, а затем разворачиваются после выхода 
на орбиту. 

в) Место установки, допустимые веса и габариты аппаратуры 
пункта управления. Конкретные требования здесь весьма различны 
для самолетной, корабельной и наземной аппаратуры. 

г) Время, необходимое для подготовки к действию отдельно для 
бортовой аппаратуры и для аппаратуры пункта управления. 

д) Время непрерывной работы отдельно для бортовой аппаратуры 
и для аппаратуры пункта управления. 

После разработки конструкции и изготовления отдельных уст¬ 
ройств производятся испытания и доработка (по результатам испыта¬ 
ний) подсистем, входящих в комплекс. Окончательная проверка осу¬ 
ществляется при комплексных испытаниях. Данные, полученные 
в процессе испытаний, позволяют уточнить первоначальные оценки 
эффективности комплекса. 

Важность задач, решаемых радиоэлектронными средствами, и сам 
по себе объем этих средств в :оставе большой системы управления обу¬ 
словливает необходимость и важность роли радиоинженера при про- 
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вотировании подобных систем. Радиоинженер, участвующий и раз¬ 
работке комплекса, должен обладать широким кругозором не только 
в области радиотехники, но и во многих других смежных областях. 
Он должен ясно представлять себе, как и какие характеристики радио¬ 
технических систем влияют на основные параметры комплекса, какие 
ограничения на технические возможности комплекса в целом наклады¬ 
вают входящие в него радиотехнические системы. 

Необходимо помнить, что характеристики радиосистем и радио¬ 
устройств управления важны не сами по себе, а только в той мере, 
в какой они обеспечивают оптимальные показатели комплекса, и соот¬ 
ветственно с этим вести их проектирование. 
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